Proyecto de diseño de un avión contra incendios by Fernández Torres, Sílvia
 Grau en Enginyeria  
de Vehicles Aeroespacials 
 
 
 
Proyecto de diseño de un avión 
contra incendios 
TRABAJO DE FINAL DE GRADO 
 
 
 
Memoria 
 
 
 
 
 
 
Autora: Sílvia Fernández Torres 
Director: Joan Llargués 
Septiembre de 2015 
  
 
 
 
 
  
Agradecimientos 
 
A mi tutor, Joan Llargués, por darme la oportunidad de realizar este proyecto y por la 
ayuda y orientación que me ha proporcionado hasta el último momento.  
Al Sargento de la Divisió de la Sala Central de Bombers de la Generalitat de Catalunya, 
Magí Fisa, que muy amablemente me enseñó el funcionamiento de la división de medios 
aéreos de los Bomberos y me llevó al Aeropuerto de Sabadell, y por presentarme a Luis 
Alejo.  
Al piloto, Luis Alejo, por mostrarme los ejemplares de que disponen los bomberos de la 
Generalitat de Catalunya, por explicarme su funcionamiento y por responder a mis 
dudas.  
A mi familia, por apoyarme y animarme siempre, pero sobre todo durante estos meses.  
 
 
 
 
 
 
 
 
Proyecto de diseño de un avión contra incendios          GrEVA 
 
 
Tabla de contenidos 
Agradecimientos ................................................................................................................. 3 
Tabla de contenidos ............................................................................................................ 4 
Tabla de Ilustraciones ......................................................................................................... 9 
Tablas de datos ................................................................................................................. 11 
1. Introducción .............................................................................................................. 13 
1.1 Objetivo ................................................................................................................. 13 
1.2 Alcance .................................................................................................................. 13 
1.3 Requerimientos iniciales ....................................................................................... 14 
1.4 Justificación ........................................................................................................... 14 
2. Conceptos previos ..................................................................................................... 15 
3. Antecedentes históricos ........................................................................................... 17 
4. Lucha contra incendios ............................................................................................. 18 
4.1. Estrategias ............................................................................................................. 18 
4.1.1. Detección y toma de decisiones ....................................................................... 18 
4.1.1.1. Procedimientos en el aire ............................................................................. 18 
4.1.2. Inicio de la lucha contra el incendio ................................................................. 19 
4.1.2.1. Coordinación ................................................................................................. 19 
4.1.2.2. Precauciones y permisos ............................................................................... 19 
4.1.2.3. Retardantes químicos ................................................................................... 20 
4.1.2.4. Maniobras ..................................................................................................... 21 
4.2. Necesidades técnicas ............................................................................................ 27 
4.2.1. Requisitos técnicos del avión ............................................................................ 27 
4.2.2. Equipos y sistemas adicionales ......................................................................... 28 
5. Estudio de mercado .................................................................................................. 29 
5.1. Segmentos del mercado ....................................................................................... 29 
5.1.1. Mercado de ocio ............................................................................................... 29 
5.1.2. Mercado semi-comercial .................................................................................. 29 
5.1.3. Mercado de aviones regionales ........................................................................ 30 
5.1.4. Mercado de aviones cargueros ......................................................................... 31 
5.1.5. Mercado de la lucha contra incendios .............................................................. 31 
5.2. Análisis DAFO ........................................................................................................ 32 
Proyecto de diseño de un avión contra incendios          GrEVA 
 
 
5.2.1. Debilidades del mercado .................................................................................. 32 
5.2.2. Amenazas del mercado ..................................................................................... 32 
5.2.3. Fortalezas del mercado ..................................................................................... 32 
5.2.4. Oportunidades del mercado ............................................................................. 32 
5.3. Estudio de la competencia .................................................................................... 34 
5.4. Análisis de la oportunidad en el segmento anti incendios ................................... 37 
6. Desarrollo de la solución propuesta ......................................................................... 38 
6.1. Dimensionado inicial ............................................................................................. 38 
6.1.1. Estimación de pesos .......................................................................................... 38 
6.1.1.1. Perfil de vuelo ............................................................................................... 38 
6.1.1.2. Algoritmo de resolución ................................................................................ 40 
6.1.2. Punto de diseño ................................................................................................ 41 
6.1.3. Configuración general ....................................................................................... 42 
6.1.3.1. Dimensionado inicial del fuselaje ................................................................. 43 
6.2. Propulsión ............................................................................................................. 44 
6.2.1. Elección de los motores .................................................................................... 44 
6.2.2. Cálculos de combustible ................................................................................... 45 
6.2.3. Elección de la hélice .......................................................................................... 47 
6.2.4. Integración ........................................................................................................ 47 
6.3. Aerodinámica ........................................................................................................ 49 
6.3.1. Aerodinámica del ala ........................................................................................ 49 
6.3.1.1. Elección del perfil alar ................................................................................... 49 
6.3.1.2. Forma en planta ............................................................................................ 50 
6.3.1.3. Características geométricas .......................................................................... 50 
6.3.2. Diseño de las superficies de cola ...................................................................... 51 
6.3.2.1. Superficie horizontal ..................................................................................... 51 
6.3.2.2. Superficie vertical .......................................................................................... 53 
6.3.3. Resistencia ........................................................................................................ 55 
6.3.3.1. Resistencia inducida ...................................................................................... 55 
6.3.3.2. Resistencia parásita ...................................................................................... 55 
6.3.3.3. Resistencia total ............................................................................................ 57 
6.4. Estabilidad y control .............................................................................................. 59 
6.4.1. Equilibrado de pesos ......................................................................................... 59 
Proyecto de diseño de un avión contra incendios          GrEVA 
 
 
6.4.1.1. Estimación del peso de los componentes ..................................................... 59 
6.4.1.2. Posición del centro de gravedad ................................................................... 59 
6.4.2. Superficies de control del ala ............................................................................ 63 
6.4.2.1. Flaps .............................................................................................................. 63 
6.4.2.2. Alerones ........................................................................................................ 65 
6.4.3. Superficies de control de la cola ....................................................................... 66 
6.4.3.1. Timón de profundidad .................................................................................. 66 
6.4.3.2. Timón de dirección........................................................................................ 67 
6.4.4. Estabilidad estática del avión ............................................................................ 68 
6.5. Diseño hidráulico .................................................................................................. 70 
6.5.1. Estabilidad hidrostática en hidroaviones .......................................................... 70 
6.5.2. Hidrodinámica ................................................................................................... 72 
6.5.2.1. Resistencia .................................................................................................... 72 
6.5.2.2. Velocidad del casco ....................................................................................... 73 
6.5.3. Dimensionado del casco ................................................................................... 75 
6.5.3.1. Geometría del casco ..................................................................................... 75 
6.5.3.2. Estabilidad hidrostática del avión ................................................................. 79 
6.5.3.3. Flotadores de las puntas del ala.................................................................... 82 
6.5.4. Amerizaje .......................................................................................................... 84 
6.5.5. Despegue desde el agua ................................................................................... 84 
6.5.6. Operaciones en el agua ..................................................................................... 86 
6.6. Estructura primaria ............................................................................................... 88 
6.6.1. Materiales ......................................................................................................... 88 
6.6.1.1. Elementos estructurales ............................................................................... 88 
6.6.1.2. Recubrimiento ............................................................................................... 89 
6.6.1.3. Ventanas ....................................................................................................... 90 
6.6.2. Estructura del Ala .............................................................................................. 91 
6.6.2.1. Análisis de cargas .......................................................................................... 91 
6.6.2.2. Descripción de la estructura ......................................................................... 92 
6.6.2.3. Dimensionado de los largueros..................................................................... 93 
6.6.2.4. Espaciado entre costillas ............................................................................... 95 
6.6.3. Estabilizador horizontal .................................................................................... 96 
6.6.3.1. Dimensionado de los largueros..................................................................... 96 
Proyecto de diseño de un avión contra incendios          GrEVA 
 
 
6.6.3.2. Espaciado entre costillas ............................................................................... 97 
6.6.4. Estabilizador vertical ......................................................................................... 97 
6.6.4.1. Dimensionado de los largueros..................................................................... 97 
6.6.5. Estructura del Fuselaje ...................................................................................... 99 
6.6.5.1. Análisis de cargas .......................................................................................... 99 
6.6.5.2. Definición de las cargas ................................................................................. 99 
6.6.5.3. Revestimiento del fuselaje .......................................................................... 102 
6.6.5.4. Dimensionado de los largueros................................................................... 104 
6.6.5.5. Espaciado entre cuadernas ......................................................................... 106 
6.6.6. Tren de aterrizaje ............................................................................................ 107 
6.6.6.1. Posición preliminar ..................................................................................... 107 
6.6.6.2. Cargas estáticas ........................................................................................... 110 
6.6.6.3. Cálculo de la distancia entre las ruedas del tren principal ......................... 112 
6.6.6.4. Cavidad y guardado del tren de aterrizaje .................................................. 113 
6.7. Actuaciones ......................................................................................................... 114 
6.7.1. Empuje de los motores ................................................................................... 114 
6.7.2. Diagrama de pesos .......................................................................................... 115 
6.7.3. Distancias de despegue y aterrizaje ................................................................ 117 
6.8. Aviónica e instrumentos ..................................................................................... 118 
6.8.1. Instrumentación de vuelo ............................................................................... 118 
6.8.2. Instrumentación de los motores ..................................................................... 118 
6.8.3. Instrumentación para la navegación............................................................... 119 
6.8.4. Panel de control integrado ............................................................................. 120 
6.8.5. Equipos para la lucha contra incendios .......................................................... 122 
6.8.6. Duplicación de sistemas .................................................................................. 122 
6.9. Sistemas del avión ............................................................................................... 123 
6.9.1. Sistema eléctrico ............................................................................................. 123 
6.9.2. Sistema de combustible .................................................................................. 125 
6.9.3. Sistema hidráulico ........................................................................................... 126 
6.9.4. Llenado en el agua .......................................................................................... 126 
6.9.5. Llenado en tierra ............................................................................................. 128 
6.9.5.1. Depósitos de retardante ............................................................................. 128 
6.9.5.2. Depósitos de agua ....................................................................................... 129 
Proyecto de diseño de un avión contra incendios          GrEVA 
 
 
7. Economía del proyecto ........................................................................................... 130 
7.1. Estudio de viabilidad ........................................................................................... 132 
8. Aspectos medio ambientales .................................................................................. 133 
9. Seguridad ................................................................................................................ 134 
10. Aspectos temporales .......................................................................................... 136 
10.1. Modificaciones para avión de transporte de pasajeros .................................. 137 
11. Conclusiones y recomendaciones ....................................................................... 138 
12. Bibliografía .......................................................................................................... 139 
 
  
Proyecto de diseño de un avión contra incendios          GrEVA 
 
 
Tabla de Ilustraciones 
Ilustración 1: Esquema de las partes principales de una hidrocanoa. .............................. 16 
Ilustración 2: Maniobra de estabilización previa al lanzamiento. .................................... 23 
Ilustración 3: Nomenclatura en un incendio. ................................................................... 23 
Ilustración 4: Esquema de un hidroavión operando sobre el escalón. ............................. 25 
Ilustración 5: Válvula anti escape. .................................................................................... 26 
Ilustración 6: Scoops de un Air Tractor. ............................................................................ 26 
Ilustración 7: Número de aviones registrados como hidroaviones y anfibios en el Reino 
Unido (1985-2011) ............................................................................................................ 30 
Ilustración 8: Representación de las zonas con más infraestructuras de transporte y 
potencial de accesibilidad. ................................................................................................ 33 
Ilustración 9: Beriev Be-200 .............................................................................................. 34 
Ilustración 10: Air tractor AT802Fire boss ........................................................................ 34 
Ilustración 11: Canadair CL-215T ...................................................................................... 35 
Ilustración 12: Grumman G-111 Albatross ....................................................................... 35 
Ilustración 13: Perfil de vuelo correspondiente a un incendio situado en el máximo 
alcance del avión. .............................................................................................................. 39 
Ilustración 14: Perfil de vuelo correspondiente a un incendio sin lámina de agua cercana.
 .......................................................................................................................................... 39 
Ilustración 15: Perfil de vuelo correspondiente a un incendio con lámina de agua 
cercana. ............................................................................................................................. 39 
Ilustración 16: Esquema del algoritmo para el cálculo del TOW. ..................................... 40 
Ilustración 17: Gráfico del punto de diseño. ..................................................................... 41 
Ilustración 18: Vista en planta del fuselaje del avión con las dimensiones de los 
elementos interiores y puertas. ........................................................................................ 43 
Ilustración 19: Punto de diseño con los posibles grupos propulsores. ............................. 45 
Ilustración 20: Esquema de las dimensiones de un tanque de combustible, ................... 46 
Ilustración 21: Esquema del perfil NACA 23017. .............................................................. 49 
Ilustración 22: Forma en planta del ala del avión con las dimensiones básicas. .............. 50 
Ilustración 23: Dimensiones del estabilizador horizontal (mm). ...................................... 52 
Ilustración 24: Dimensiones del estabilizador vertical (mm). ........................................... 54 
Ilustración 25: Detalle de la cola del avión, obtenida con el programa XFLR5. ................ 54 
Ilustración 26: Coeficientes de resistencia con flaps y tren deflectados. ......................... 57 
Ilustración 27: Gráfica de la polar del avión obtenida a partir de los coeficientes de 
resistencia. ........................................................................................................................ 58 
Ilustración 28: Gráfica de la evolución de la resistencia total con respecto a la velocidad 
del avión. ........................................................................................................................... 58 
Ilustración 29: Variación del centro de gravedad en el eje X durante la carga MZFW. .... 61 
Ilustración 30: Variación del centro de gravedad en el eje X durante la carga MFW. ...... 62 
Ilustración 31: Gráficas para el dimensionado de los flaps. ............................................. 63 
Ilustración 32: Detalle del ala con las dimensiones de los flaps. ...................................... 65 
Ilustración 33: Detalle del ala con las dimensiones de los alerones (mm). ...................... 66 
Proyecto de diseño de un avión contra incendios          GrEVA 
 
 
Ilustración 34: Dimensiones del timón de profundidad (mm). ......................................... 67 
Ilustración 35: Dimensiones del timón de dirección (mm). .............................................. 67 
Ilustración 36: Imagen de las superficies aerodinámicas del avión para el análisis de 
estabilidad en XFLR5. ........................................................................................................ 68 
Ilustración 37: Gráfica de la relación del coeficiente de momentos respecto del ángulo 
de ataque. ......................................................................................................................... 69 
Ilustración 38: Gráfica del fenómeno de la velocidad de casco. ...................................... 73 
Ilustración 39: Algunos ejemplos básicos de diseño del casco de una hidrocanoa en el 
que se ve el escalón. ......................................................................................................... 74 
Ilustración 40: Esquema de las relaciones entre parámetros geométricos del casco de un 
hidroavión. ........................................................................................................................ 76 
Ilustración 41: Secciones del casco del fuselaje del avión del proyecto. .......................... 77 
Ilustración 42: Esquema de los parámetros geométricos del avión del proyecto. ........... 78 
Ilustración 43: Variación de la posición longitudinal del centro de flotación. .................. 79 
Ilustración 44: Variación de la posición vertical del centro de flotación. ......................... 79 
Ilustración 45: Esquema de los parámetros representativos de la estabilidad hidrostática.
 .......................................................................................................................................... 80 
Ilustración 46: Posición del metacentro en función del nivel de inmersión. .................... 81 
Ilustración 47: Modelo del casco del hidroavión para el cálculo de volúmenes. ............. 82 
Ilustración 48: Vista frontal de una hidrocanoa con la situación de los flotadores 
auxiliares. .......................................................................................................................... 82 
Ilustración 49: Evolución de la resistencia del agua con respecto a la velocidad del casco.
 .......................................................................................................................................... 85 
Ilustración 50: Gráfica comparativa entre la fuerza de resistencia del agua y el empuje de 
los motores. ...................................................................................................................... 85 
Ilustración 51: Posición de desplazamiento de un hidroavión de flotadores. .................. 86 
Ilustración 52: Posición de arada o plowing de un hidroavión de flotadores. ................. 86 
Ilustración 53: Desplazamiento en el escalón o planeo de un hidroavión de flotadores. 87 
Ilustración 54: Esquema de las cargas que padece el ala del avión.................................. 91 
Ilustración 55: Esquema de la estructura interna del ala. ................................................ 92 
Ilustración 56: Gráfica de la variación de la altura de los largueros a lo largo de la 
semiala. ............................................................................................................................. 92 
Ilustración 57: Esquema de los perfiles de las vigas a utilizar como largueros con las 
dimensiones características. ............................................................................................. 93 
Ilustración 58: Esquema de los perfiles utilizados para los largueros del ala. .................. 94 
Ilustración 59: Diagrama de las fuerzas que actúan sobre el fuselaje. ........................... 100 
Ilustración 60: Diagrama de los esfuerzos cortantes a lo largo del avión. ..................... 101 
Ilustración 61: Diagrama del momento flector a lo largo del avión. .............................. 101 
Ilustración 62: Esquema de la sección del fuselaje con las áreas distribuidas y los flujos 
de cortante. ..................................................................................................................... 102 
Ilustración 63: Gráfico de los flujos cortantes de los diferentes paneles de revestimiento 
del fuselaje. ..................................................................................................................... 103 
Proyecto de diseño de un avión contra incendios          GrEVA 
 
 
Ilustración 64: Gráfico de la distribución de la tensión tangencial total en los paneles del 
fuselaje. ........................................................................................................................... 103 
Ilustración 65: Esquema del perfil en Z utilizado en los largueros del fuselaje. ............. 104 
Ilustración 66: Gráfico con la representación de la tensión normal que soportan los 
distintos largueros. ......................................................................................................... 105 
Ilustración 67: Esquema del margen de variación del centro de gravedad. ................... 107 
Ilustración 68: Esquema del criterio geométrico longitudinal. ....................................... 108 
Ilustración 69: Esquema del criterio de espacio libre con el suelo. ................................ 108 
Ilustración 70: Distancias entre el punto de contacto de una de las ruedas del tren 
principal y el centro de gravedad.................................................................................... 109 
Ilustración 71: Esquema de los parámetros para el cálculo de estabilidad estática del 
tren principal. .................................................................................................................. 109 
Ilustración 72: Esquema del criterio geométrico para la estabilidad estática. ............... 110 
Ilustración 73: Diagrama de cargas estáticas. ................................................................. 110 
Ilustración 74: Esquema de fuerzas con centro de gravedad variable. .......................... 112 
Ilustración 75: Gráfica de comparación entre el empuje necesario y el disponible por los 
motores. .......................................................................................................................... 115 
Ilustración 76: Diagrama de pesos con respecto al alcance del avión. ........................... 115 
Ilustración 77: Diagrama de la carga de pago con respecto al alcance del avión. ......... 116 
Ilustración 78: Imagen del Panel de control integrado BendixKing AeroVueTM. ............ 121 
Ilustración 79: Esquema de las conexiones entre los buses y las fuentes de energía 
eléctrica. .......................................................................................................................... 124 
Ilustración 80: Detalle del sistema del combustible de uno de los motores. ................. 125 
Ilustración 81: Dimensiones de los depósitos de agua del avión. .................................. 127 
Ilustración 82: Esquema de los scoops utilizados para el llenado de los depósitos en 
movimiento. .................................................................................................................... 128 
Ilustración 83: Gráfico representativo del impacto económico de cada una de las fases 
de vida de un avión. ........................................................................................................ 130 
 
Tablas de datos 
Tabla 1: Tipos de lanzamientos y características .............................................................. 24 
Tabla 2: Comparación de características de los principales aviones de la competencia . 36 
Tabla 3: Valores del punto de diseño elegido. .................................................................. 42 
Tabla 4: Tabla de comparación de los diferentes modelos de Pratt & Whitney Canada. 44 
Tabla 5: Propiedades del Jet A. ......................................................................................... 45 
Tabla 6: Estudio del consumo de combustible con diferentes cargas y distancias. ......... 46 
Tabla 7: Características principales del perfil NACA 23017. ............................................. 49 
Tabla 8: Parámetros aerodinámicos del ala. ..................................................................... 50 
Tabla 9: Dimensiones del estabilizador horizontal de aviones similares. ......................... 51 
Tabla 10: Valores comunes y finales para el dimensionado de la superficie horizontal. . 52 
Tabla 11: Dimensiones del estabilizador vertical de aviones similares. ........................... 53 
Proyecto de diseño de un avión contra incendios          GrEVA 
 
 
Tabla 12: Valores comunes y finales para el dimensionado de la superficie vertical. ...... 54 
Tabla 13: Pesos de las partes del avión con la estimación del centro de gravedad 
respecto el morro del avión. ............................................................................................. 60 
Tabla 14: Parámetros de los flaps del avión del proyecto. ............................................... 65 
Tabla 15: Valores típicos para los parámetros de los alerones. ....................................... 66 
Tabla 16: Valores del timón de profundidad. ................................................................... 66 
Tabla 17: Valores del timón de dirección. ........................................................................ 67 
Tabla 18: Valores de k para los diferentes tipos de hidroaviones. ................................... 71 
Tabla 19: Valores de k para la velocidad del casco. .......................................................... 74 
Tabla 20: Valores de los parámetros geométricos del casco del fuselaje. ....................... 78 
Tabla 21: Características de dimensiones y posición de los flotadores auxiliares............ 83 
Tabla 22: Propiedades mecánicas de las aleaciones 2024 y 6061. ................................... 89 
Tabla 23: Propiedades del Plexiglass. ............................................................................... 90 
Tabla 24: Características de la estructura del ala. ............................................................ 92 
Tabla 25: Tabla resumen para el dimensionado de los largueros y el revestimiento del 
ala. ..................................................................................................................................... 94 
Tabla 26: Características de los largueros del ala. ............................................................ 95 
Tabla 27: Tabla resumen para el dimensionado de los largueros y el revestimiento del 
estabilizador horizontal. ................................................................................................... 96 
Tabla 28: Características de los largueros del estabilizador horizontal. ........................... 96 
Tabla 29: Tabla resumen para el dimensionado de largueros y revestimiento del 
estabilizador vertical. ........................................................................................................ 97 
Tabla 30: Características de los largueros del estabilizador vertical. ............................... 98 
Tabla 31: Cargas debidas a los pesos del avión. ............................................................. 100 
Tabla 32: Tabla de las cargas aerodinámicas que padece el avión. ................................ 100 
Tabla 33: Características del revestimiento del fuselaje. ............................................... 104 
Tabla 34: Características de los largueros del fuselaje. .................................................. 105 
Tabla 35: Características de las cuadernas. .................................................................... 106 
Tabla 36: Valores del tren de aterrizaje de aviones con características similares.......... 113 
Tabla 37: Empuje calculado para las condiciones de despegue, aterrizaje, crucero y 
entrada en pérdida. ........................................................................................................ 114 
Proyecto de diseño de un avión contra incendios          GrEVA 
 
SÍLVIA FERNÁNDEZ TORRES  13 
 
1. Introducción 
1.1 Objetivo  
Este proyecto tiene como objetivo el diseño de un avión anfibio para la lucha contra 
incendios. Debido a al uso concreto que se le va a dar a la aeronave es necesaria la 
realización de un estudio previo de las necesidades que necesita cubrir en este ámbito. 
Deberá responder a las normativas propias, tener las características necesarias en 
cuanto a la maniobrabilidad, efectividad, y amerizaje en agua y aterrizaje en tierra.  
Una vez realizado el estudio y teniendo definidas las condiciones a cumplir se realizará el 
dimensionado de la aeronave respondiendo a los requerimientos iniciales de radio de 
acción, capacidad de agua y retardantes químicos, y velocidad de crucero. Este 
dimensionado incluye tanto la parte aerodinámica como la parte estructural intentando 
mejorar los disponibles actualmente en el mercado. 
Como proyecto real también está previsto incorporar un aspecto económico con un 
estudio de mercado, un estudio de viabilidad del diseño, además de un presupuesto con 
los costes estimados de fabricación y operación. 
1.2 Alcance  
Este proyecto tiene como meta abarcar diversos aspectos desde el conocimiento de las 
necesidades de la lucha contra incendios, hasta el estudio económico del proyecto, 
pasando, obviamente, por el diseño de la aeronave. Los bloques principales son: 
1. Estudio de los incendios y necesidades del sector.  
2. Definición y diseño de la aeronave. 
3. Estudio de la estabilidad  de la aeronave en el agua. 
4. Cálculo de la estructura primaria. 
5. Estudio del mercado y viabilidad del diseño. 
6. Estudio económico del proyecto.  
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1.3 Requerimientos iniciales 
Los requerimientos iniciales para el diseño son: 
- Aeronave anfibia 
- Radio de acción entre 1000 y 1200 km 
- Capacidad de agua de 5000 litros 
- Capacidad de retardantes químicos 1000 litros 
- Velocidad de crucero entre 300 y 350 km/h 
Esta aeronave tendrá un uso muy específico para el cual existen más requerimientos 
técnicos para ser una aeronave anfibia operativa. 
- El avión debe tener estanqueidad para su operación en el agua. 
- Tendrá estabilidad hidrostática  y se podrá controlar su dirección en el agua. 
- Se deberá proteger la hélice y planta propulsiva del agua y de las salpicaduras.  
- La aeronave debe ser capaz de despegar en menos de 60 segundos y la distancia 
no debería ser mayor de 10000 ft o 3050m, para un avión de gran tamaño, 
preferiblemente 5000 ft, que son 1525m. 
- El diseño de cabina deberá favorecer la visibilidad del piloto para facilitar 
reconocer el terreno donde se realizará la actuación y para comprobar el estado 
del oleaje, en caso de aterrizar en agua. 
1.4 Justificación  
El interés por el diseño de un avión de este tipo y tan específico está justificado ya que 
tal y como se verá en el estudio de mercado, actualmente sólo existe un modelo de 
avión para la lucha contra antiincendios que ha sido diseñado para esa misión en 
concreto. El resto de aviones y modelos utilizados son modificaciones de aviones de 
transporte ya existentes, a los que se les han añadido unos depósitos y los sistemas 
necesarios para llevar a cabo la misión. Es por esto que se ha decidido diseñar este avión 
con el objetivo de ser competencia directa al modelo actual.  
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2. Conceptos previos 
Un hidroavión es un avión capaz de operar en el agua. Con el diseño propio son capaces 
de aterrizar en el agua y despegar desde ella, además de tener un control total de la 
dirección de la aeronave mientras flota. Hay dos tipos de diseños de hidroaviones, cada 
uno con sus ventajas e inconvenientes. 
- Hidroavión con flotadores, floatplanes en inglés. Parecido a una avioneta 
convencional que en lugar de tren de aterrizaje lleva flotadores para el 
amerizaje. Fueron los primeros en aparecer ya que la mayoría son adaptaciones 
de avionetas existentes.  
- Hidrocanoas, botes voladores o flying boats en inglés. Estas aeronaves tienen el 
fuselaje diseñado como el casco de un barco y así el flotador es el propio 
fuselaje. Además lleva unos flotadores auxiliares en las puntas del ala para 
proporcionar estabilidad.  
Existen también los aviones anfibios que pueden operar en agua y además en una pista 
de aterrizaje de un aeropuerto. Hay aviones anfibios de los dos tipos anteriores en los 
que se les ha añadido un tren de aterrizaje retráctil que se extiende para operar en 
tierra y en el agua no produce problemas de estanqueidad.  
Uno de los requerimientos iniciales de este proyecto es que la aeronave sea anfibia así 
que se deberá elegir entre un hidroavión con flotadores o una hidrocanoa. Otro 
requisito es que sea para la lucha contra incendios. Este último implica una gran carga 
de pago y unas dimensiones de fuselaje importantes para dar cabida a los depósitos, de 
5000 litros en agua y 1000 litros más para retardantes químicos. Por ello, se ha elegido 
como mejor opción el diseño de una hidrocanoa dada además su buena respuesta ante 
la estabilidad hidrostática y que otros modelos para el mismo fin utilizan este tipo de 
diseño.  
Para empezar con el desarrollo del proyecto, es necesaria la familiarización con las 
partes fundamentales de una aeronave de estas características. La Ilustración 1 muestra 
un esquema con las características propias de los aviones que pueden operar en el agua, 
ya que todas ellas tienen una función en este medio. 
- Los Flotadores de punta del ala, también llamados sponson, se encargan de la 
estabilidad longitudinal evitando que el ala se hunda si el avión se inclina  más 
de un ángulo máximo determinado.  
 
- Los raíles anti salpicaduras son unos salientes en el casco que minimizan el 
efecto de las salpicaduras que se producen por el movimiento de la aeronave en 
el agua.  
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- La quilla principal, las quillas laterales y la posterior tienen la misma función de 
mantener la direccionalidad de la aeronave en el agua. La quilla principal y la 
posterior están situadas en el eje de simetría del casco para desplazar la misma 
cantidad de agua hacia ambos lados. La principal desarrolla su función cuando el 
avión se desplaza por el agua, y la posterior cuando el avión está a punto de 
despegar y opera sobre el rediente.  
 
- El escalón o rediente es una discontinuidad del casco situada por detrás del 
centro de gravedad que permite reducir la resistencia del agua durante el 
despegue.  
 
- El estabilizador permite un control direccional de la aeronave cuando ésta opera 
en el rediente. 
 
Ilustración 1: Esquema de las partes principales de una hidrocanoa. (1) 
Para el control de este tipo de avión, a parte de la instrucción necesaria para el pilotaje 
de un avión, es de vital importancia tener suficiente experiencia en la aviación y además 
gozar de conocimientos de la operación en el agua. Estos conocimientos se adquieren 
con una instrucción adicional, en que se añade la información necesaria sobre el 
funcionamiento de los dispositivos propios de este tipo de aeronave, o de la climatología 
y estado de las superficies del agua sobre las que se va a aterrizar, despegar o 
simplemente desplazar. Además, para garantizar la seguridad, también hay normativa 
específica en que se imponen performances, actitudes del avión y factores de seguridad 
para garantizar la buena utilización y desarrollo de esta familia de aviones.  
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3. Antecedentes históricos 
El primer hidroavión apareció en 1910 y fue a partir de ese momento cuando 
empezaron a evolucionar. En el ámbito militar se usaron durante la Primera y Segunda 
Guerra Mundial para reconocimiento, lucha antisubmarina y rescate. Su auge fue debido 
a las oportunidades que ofrecía una aeronave que podía operar tanto en tierra como en 
agua, ya que hacían posible llegar a los lugares más remotos sin la necesidad de una cara 
y larga pista de aterrizaje. Con una extensión suficientemente grande de agua tenían 
bastante y podían llegar a los archipiélagos con las islas más pequeñas.  
En 1911 Jacques Schneider, empresario y entusiasta de la aviación, creó el Trofeo 
Schneider, dirigido a los hidroaviones. El reglamento establecía que las aeronaves 
debían desplazarse por el agua con sus propios medios durante 500 metros, dado que 
Schneider creía que los aviones cada vez serían mayores y necesitarían más distancia 
para despegar y  que los hidroaviones eran la solución. El Trofeo Schneider tomó gran 
importancia y recogía cada año miles de personas para ver las competiciones de 
velocidad. Durante el tiempo en que se desarrolló, la competitividad entre países era 
muy grande y las evoluciones tecnológicas eran tales que año tras año se mejoraban las 
marcas de velocidad. El final de la Primera Guerra Mundial supuso un excedente de 
aviones que particulares con ganas de aventura compraron para participar en carreras 
de aviones o en exhibiciones aéreas. Otros trofeos en el resto del mundo tenían cabida 
durante los años 20 y 30, y tal fue la evolución del sector que los aviones usados en la 
Segunda Guerra Mundial tenían motores con el doble de potencia, convirtiéndose en 
eficaces caza de ataque para abatir aviones en el aire. El caza más famoso de la Segunda 
Guerra Mundial fue el Supermarine Spitfire, basado en los hidroaviones del mismo 
nombre S.5, S.6, ganadores de las últimas ediciones del Trofeo Schneider.  
En el ámbito civil los hidroaviones se han usado siempre para el transporte, sobre todo 
para rutas largas sobre océano, por su capacidad de amerizar. Además, debido a los 
tratamientos anticorrosión a los que eran sometidos, se podían usar para el transporte 
de sal sin provocar daños en su estructura.  
Posteriormente, la aviación terrestre fue evolucionando y cada vez había más 
aeropuertos, por lo que la adaptación de los aviones anfibios era ineficiente e 
innecesaria ya que aerodinámicamente estaban limitados por las formas para la 
flotabilidad en el agua. Fue entonces cuando su uso quedó restringido para el 
salvamento marítimo y la lucha contra incendios forestales.  
Para la extinción de incendios también se utilizan helicópteros, pero ambos conviven en 
el sector ya que disponen de cualidades distintas. Los aviones anfibios no son tan 
complejos funcionalmente, y además son más eficientes desde el punto de vista del 
consumo de  combustible y en cuanto a la capacidad de los depósitos. Otra cualidad 
importante es que tienen una alta maniobrabilidad, y buenas respuestas a vuelos de 
baja altitud, lo que los hace adecuados para la lucha contra incendios.  
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4. Lucha contra incendios 
4.1. Estrategias 
4.1.1. Detección y toma de decisiones 
Para el desarrollo de estos capítulos relacionados con los procedimientos y decisiones 
para la lucha contra de incendios, se ha visitado la Divisió de la Sala Central de Bombers 
de la Generalitat de Catalunya.  
El edificio dispone de una sala de control equipada con una gran pantalla que da 
información a tiempo real de la situación de cada uno de los recursos con los que 
cuentan los bomberos. Además, también fácil disposición los teléfonos de todos los 
parques de bomberos del territorio y de los medios aéreos.  
Se disponen los medios para identificar un incendio por diferentes vías: 
- A través de una llamada telefónica de un civil. 
- Por la alerta de una unidad móvil que se ha encontrado con el incendio. 
- Gracias a un vuelo de patrulla de un medio aéreo.  
Desde la Sala Central se gestionan los recursos y se dan órdenes a las unidades 
terrestres que están más cerca de la zona. Si desde la zona los medios terrestres se ven 
desbordados avisan a Central que decidirá si es necesaria la actuación aérea.  
4.1.1.1. Procedimientos en el aire 
Este tipo de aviones con este uso antiincendios no sólo actúan cuando ya se ha 
declarado el incendio, también realizan tareas de reconocimiento y patrullaje para 
controlar las zonas más vulnerables a padecer un incendio dadas ciertas condiciones 
ambientales. Desde el centro meteorológico se predicen las zonas más vulnerables a 
padecer incendios, desde la Sala Central se decide si es necesaria la patrulla de vigilancia 
y se determinan las rutas adecuadas a seguir. También influye en la decisión de las zonas 
a operar eventos sociales de posible riesgo, una previsión de intencionalidad o cualquier 
otra circunstancia. 
Para poder desarrollar la tarea con eficiencia son necesarias dos personas como 
tripulación: el piloto y el copiloto, en la mayoría de aeronaves. Existen aeronaves, como 
el Air Tractor AT802-Fire Boss que es monoplaza, por lo que el piloto deberá realizar las 
tareas de ambas partes. La mayoría de veces, estos aviones monoplaza vuelan en 
parejas y por radio se dan la información que podría dar un copiloto a un piloto, se 
informan del tipo de terreno para comprobar que el compañero ha visto los obstáculos 
de la zona y demás información de interés para tener un vuelo seguro. 
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En las aeronaves biplaza, el piloto se encargará del pilotaje de la aeronave mientras el 
copiloto deberá encargarse de la observación visual de la zona prefijada, de la 
comunicación con la central, del manejo de cámaras y emisión de imágenes, así como de 
la coordinación local con otros medios. Con el fin de poder detectar el incendio y 
notificar a central, dando la información sobre: 
- La ubicación exacta del fuego 
- El estado actual del siniestro 
- La previsión del desarrollo 
- La evaluación de las necesidades 
- La investigación de las posibles causas del inicio del fuego 
- La posibilidad de peligro en zona habitadas cercanas 
4.1.2. Inicio de la lucha contra el incendio 
4.1.2.1. Coordinación 
Cuando el incendio se ha detectado y notificado a la Central, desde Central se deciden 
los recursos a utilizar. Si sólo se encarga una dotación terrestre de la lucha contra el 
fuego habrá un bombero de cierto rango encargado de organizar al equipo. Si las 
dimensiones del incendio lo requiere se añadirán los medios aéreos a los recursos 
utilizados. Es por ello, que para poder coordinar todos los equipos, que se divide el 
mando en un jefe de tierra y un jefe del aire. El jefe del aire, denominado COA 
(coordinador aéreo), es un bombero que va de copiloto en un helicóptero y se encargará 
de ponerse de acuerdo y tomar decisiones junto con el coordinador de tierra y 
posteriormente organizar al sector aéreo.  
Esta sectorización es importante para poder tener buenos resultados ya que el bombero 
en tierra es consciente de lo que pasa a ese nivel, y el coordinador del aire dispone de 
información visual privilegiada, se pasan información de un nivel a otro y organizan de la 
mejor manera sus equipos, haciendo la comunicación más fácil.  
4.1.2.2. Precauciones y permisos 
Tras la identificación del foco del incendio, desde la Central se gestionan permisos y 
protocolos de emergencia para poder organizar las zonas de recarga de las aeronaves. 
Para ello la sección de bomberos tiene conocimiento de las zonas en las que será posible 
la recarga de agua de los depósitos de los aviones. Es entonces cuando, deciden en qué 
lago, estanque o cualquier otra lámina de agua se va a usar para el llenado, se ponen en 
contacto con el control de la zona en cuestión y avisan de las próximas maniobras. Del 
mismo modo se ponen en contacto con el cuerpo de policía de la zona por si hay que 
cortar alguna carretera cercana para hacer posibles unas aproximaciones más seguras.  
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Si la zona de recarga de depósitos es en una zona marítima cerca de algún puerto 
también se tendrá en cuenta la seguridad de la operación, por lo que se tomarán las 
precauciones necesarias según los protocolos establecidos para cada tipo de situación, 
pudiendo, incluso anular la actividad del puerto durante el trabajo de los medios aéreos.  
4.1.2.3. Retardantes químicos 
Se trata de una tecnología bastante nueva que se usa tanto para incendios urbanos 
como para zonas forestales. Estos retardantes son un concentrado químico que al ser 
mezclado con el agua se produce una gran absorción del calor haciendo posible así 
acabar con las llamas para permitir al equipo terrestre poder acabar de actuar en la zona 
afectada. Los retardantes de llama actúan en alguna de las fases clave del proceso de 
combustión: previenen la pirolisis, producen una película de residuo calcinado en la 
superficie que actúa como resistente al fuego;  emiten agua, efecto de refrigeración y 
dilución. Existen tres tipos de retardantes según la duración de su efecto: los de larga, 
media y corta duración. 
Estos tres tipos de retardantes tienen el mismo principio y el mismo objetivo, pero sus 
características y propiedades son diferentes, por lo que son tratados de manera distinta. 
A pesar de que existen los tres tipos, se usan básicamente los de larga y los de corta 
duración.  
Los retardantes de larga duración son de color rojo y tienen una base química de fosfato 
amónico. Tienen una densidad de aproximadamente 1,4 kg/m3 y únicamente se cargan 
en las bases de tierra que disponen de almacenaje de este tipo de químico. Este tipo de 
retardante se carga en el mismo depósito que el agua. Usando una proporción 
aproximada de retardante de una quinta parte de la de agua, se introduce primero el 
retardante en el depósito porque es más denso, y cuando se introduce el agua, con la 
misma presión de entrada se hace la mezcla y además se aprovecha para limpiar la 
manguera ya que se usa la misma. Al cargar sólo en tierra, si las posteriores cargas son 
en láminas de agua no hay posibilidad de añadir retardante de larga duración, por lo que 
únicamente se usará en el primer ciclo, o en los ciclos de después de una parada en una 
base terrestre.  
Los retardantes de corta duración se llaman así porque su efecto dura sólo unos 20 
minutos, durante los cuales una dotación de tierra tendrá que hacerse cargo de acabar 
de apagar el fuego. Son unas espumas que se transportan en el avión en unos depósitos 
a parte del agua. Esto es porque cuando se realiza la mezcla se produce una reacción en 
la que se incrementa mucho el volumen del líquido. Los Air Tractor disponen de un 
depósito de espumante en cada flotador, y si el piloto decide hacer una descarga con 
retardante de corta duración, tras la actuación de unas bombas, se inyecta la cantidad 
deseada (aproximadamente un 0.05%) de químico en el depósito de agua para hacer la 
mezcla, para así estar preparado en el momento de la descarga. 
Proyecto de diseño de un avión contra incendios          GrEVA 
 
SÍLVIA FERNÁNDEZ TORRES  21 
 
Tras la descarga de un depósito con retardantes, el avión no deberá volver a descargar 
en esa misma zona solo con agua, porque se producirá una dilución del producto 
resultando inútil y perdiendo ese efecto de retardante. La utilización de un tipo u otro 
de químico no resulta una decisión libre, dependerá de la zona, del tipo de incendio, del 
tipo de vegetación y de las condiciones climáticas, entre otras. El uso del retardante de 
larga duración vendrá determinado por los bomberos, estos decidirán si su uso es 
recomendado. 
Por el contrario, la decisión entre descargar agua sola, o agua con espuma, será 
responsabilidad del piloto. En condiciones de viento se usará agua sola, porque el 
retardante de corta duración hace más fácil la dispersión del agua haciendo menos 
efectiva la descarga. Por el mismo motivo, para fuegos que se desarrollan en la parte 
inferior del bosque tampoco se usará espuma, porque debido al poco peso que tiene, la 
mezcla quedaría en las copas de los árboles, y el fuego seguiría igualmente su curso. Así, 
en incendios en que desde el avión se vea la llama, la utilización de las espumas será 
eficiente y justificada.  
4.1.2.4. Maniobras 
La maniobrabilidad en aeronaves que se dedican a la extinción de incendios es muy 
importante. Los fuegos se tratan de puntos concretos a los que hacer llegar el agua del 
depósito, además también de las maniobras necesarias para la recarga del depósito en 
las láminas de agua. Este tipo de maniobras tienen unas características muy específicas: 
- Poco margen para el error 
- Poco tiempo para el proceso de tomar decisiones 
- Vuelo a muy baja cota 
- Elevado nivel de estrés  
- Malas condiciones de visibilidad 
Hay que volar siempre de forma coordinada con la bola centrada, ya que este tipo de 
vuelo a baja altitud no permite perder demasiado tiempo mirando instrumentos para 
conseguir precisión.  Y para evitar sorpresas con pérdidas de altura, es necesario que el 
avión vuele de forma coordinada.  
 
Zona de montaña 
Durante el vuelo en montañas habrá que tener en cuenta el fenómeno del falso 
horizonte. En estas zonas puede ocurrir que la pendiente ascienda de forma suave sin 
que el piloto lo perciba, de manera que éste mantiene la distancia visual respecto al 
suelo y, en consecuencia, disminuye la velocidad al colocar el avión en configuración de 
subida. La aproximación a zonas de montaña deberá hacerse siempre con ángulos 
oblicuos de tal forma que se pueda realizar rápidamente un viraje hacia fuera si surge la 
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duda de que la aeronave puede sobrevolar el obstáculo o no. El piloto también deberá 
asegurarse de que siempre hay una ruta de escape disponible por si la aeronave no tiene 
el rendimiento esperado.  
Los virajes deben hacerse pegados a la ladera y hacia el exterior, ya que si se realizan al 
contrario, en caso de error de cálculo o descendencia, no habrá margen para ampliar el 
radio de viraje.  
 
Cables de alta tensión 
Es necesario poner especial atención a los cables de alta tensión. Si se vuela con laderas 
con alturas igual o por encima de la del vuelo en ambos lados, debe tenerse en cuenta 
que en muchas ocasiones hay tendidos eléctricos que no se ven. Es fundamental que en 
la zona de trabajo conozcamos de antemano la disposición de los tendidos. Hay que 
buscar las torres y cuando se tenga contacto visual con una de ellas, buscar la siguiente 
para ver el sentido del cable.  
Es muy importante este procedimiento de reconocimiento del área de trabajo e 
informar al resto de medios en caso de que se divise algún obstáculo ya que en la zona 
del incendio hay menos visibilidad y el riesgo de colisión con obstáculos es mayor.  
 
Maniobra de descarga 
La maniobra para la descarga de agua en la zona afectada es muy similar a la de 
aproximación a un aeropuerto. Tras el reconocimiento de la zona con la localización de 
los obstáculos se deberá tener claro por donde salir con seguridad, incluso si falla la 
compuerta de lanzamiento. Y entonces se decidirá el punto de lanzamiento y la vía para 
la aproximación, será importante no realizar virajes fuertes de muchos grados en la 
pasada con el avión cargado.  
Para la aproximación se disminuirá la velocidad del avión y se activarán los flaps para 
conseguir mayor estabilidad a bajas velocidades. Se realizará la maniobra de base, 
similar para llegar al aeropuerto, en que el avión de sitúa a 90 grados del punto de 
lanzamiento y posteriormente se realiza la fase final en que hay el descenso y la 
descarga del depósito. Es necesario estabilizar el avión unos metros antes del 
lanzamiento en altura, como se muestra en la Ilustración 2, ya que en caso de fallo del 
sistema el avión seguirá unos metros con su inercia.  
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Ilustración 2: Maniobra de estabilización previa al lanzamiento. (2) 
Antes del lanzamiento, el piloto preparará la palanca de paso para la máxima potencia 
para así poder conseguir altura y salir de la zona, ya que tras la descarga se produce una 
pérdida de velocidad. Después de la descarga, es importante para la coordinación de los 
equipos de trabajo notificar el incendio libre para la entrada de otra aeronave.  
A pesar de esto, cada incendio es particular y existen muchos tipos de descarga 
dependiendo de la zona, de la meteorología y de los recursos. Los diferentes tipos de 
lanzamientos están descritos en la Tabla 1.  
 
 
 
 
Ilustración 3: Nomenclatura en un incendio. (2) 
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Tabla 1: Tipos de lanzamientos y características 
 Punto de lanzamiento Condiciones Características Objetivo 
Directo Sobre el frente de llamas Buena visibilidad y altura de 
llama baja 
Frena la propagación Actuar directamente sobre el 
foco del incendio 
Indirecto Delante del frente Cuando impiden lanzamiento 
directo 
Muy eficaz con retardantes o espumantes Enfriar las zonas antes de que 
llegue el fuego 
Cabeza Sobre la cabeza del foco No siempre son buenas, a 
realizar con precaución 
Lanzamiento como primer ataque Parar el avance hasta la llegada 
del personal de tierra 
Apoyo a 
cortafuegos 
El técnico marcará el tipo 
de trabajo a realizar 
- Es mejor esperar cómo reacciona el frente que 
lanzar y no tener carga si un pequeño foco salta el 
cortafuego 
- Enfriar el frente 
- Ampliar cortafuego 
- Esperas a que llegue el 
frente 
A discreción Según el criterio del piloto Aun no hay una estrategia de 
combate decidida 
Especial atención a los obstáculos, al ser el primero 
no hay información  
Dar prioridad a la amenaza para 
zonas habitadas o forestales. 
En un flanco Delante de la línea que 
trabaja el personal de tierra 
No hay suficiente visibilidad para 
trabajar la cabeza 
Importante asegurarse que la parte trasera está 
cubierta con otros medios 
Bajar la intensidad de las llamas 
De refresco de 
perímetro 
Desde mayor altitud en 
zonas de mayor 
peligrosidad 
Cuando el incendio empieza a 
estar controlado 
Es un trabajo de refresco del perímetro de la zona 
quemada 
Enfriar los puntos calientes  
Próximos a z. 
urbanas 
Focos próximos a las zonas 
urbanas 
Mayor cantidad de obstáculos  Precaución en los lanzamientos, y los retardantes 
con fosfatos amónicos no están permitidos.  
Priorizar la seguridad de las 
personas 
En contra ladera Preciso porque no se pierde 
de vista el foco 
- Lanzamiento de mayor riesgo volando por debajo 
de la cota más alta 
- 
En descenso Es fácil per de vista el foco Según la pendiente de puede 
pasar la velocidad máxima 
permitida 
Aparentemente es el más seguro - 
Siguiendo cotas Zonas sin quemar antes de 
llegue el fuego 
Posible existencia de tendidos de 
alta tensión entre laderas 
En laderas con no demasiada pendiente Enfriar zonas antes de que 
llegue la cabeza de fuego 
En vaguada Descenso por una ladera 
para lanzar en la contraria 
- Lanzamiento arriesgado, dando lugar a errores - 
Simultáneo Con varias aeronaves en 
formación “pescadilla” 
Operación organizada, 
aeronaves en la misma 
frecuencia de radio 
Mayor contundencia en zonas de llamas altas y 
posibilidad de hacer líneas de defensa más 
precisas.  
Máximo daño al incendio en el 
menor tiempo posible 
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Maniobra de recarga de depósitos 
Dependiendo del tipo de aeronave y su capacidad las descargas serán diferentes. Aun 
así, a pesar de ser capaces de hacer hasta 4 descargas de un solo depósito, la mayoría de 
pilotos suelen vaciar el depósito uno o dos lanzamientos. Interesa que el impacto del 
agua con el suelo  sea importante, y cuanto más se fraccione el depósito la densidad de 
la nube será menor. 
Una vez se ha vaciado el depósito es necesaria una recarga para seguir con la lucha 
contra el incendio. Como el tema trata de aeronaves anfibias, estas serán capaces de 
operar tanto en tierra como en el agua, así que se usará la fuente más cercana al foco 
del incendio. Tal y como se ha mencionado anteriormente, en la planificación de la 
estrategia para la lucha contra el incendio se definen las posibles fuentes y se ponen en 
marcha los protocolos correspondientes al tipo de situación, así como se informa a los 
pilotos dónde deberán rellenar los depósitos de las aeronaves.  
Según la situación del incendio los puntos de llenado podrán ser bases terrestres o 
láminas de agua como pantanos o embalses. Algunas aeronaves además, disponen de 
adaptadores en la manguera de recarga que hacen posible que el camión de los 
bomberos sea capaz de llenar el depósito como es el caso del Air Tractor AT802F.  
Para la elección de una lámina de agua se deberá tener en cuenta la profundidad y del 
tipo de avión que está operando ya que deberá ser como mínimo superior a la distancia 
entre la línea de flotación de la aeronave y la parte más baja de ésta. A pesar de 
hundirse menos de esa profundidad durante la recarga, es necesario tomar esta medida 
de precaución por si ocurre algún imprevisto que obliga al piloto abortar el despegue. Es 
por este motivo que es importante que los bomberos tengan actualizada la situación y 
estado de los embalses y pantanos.  
En la carga en el agua, se realiza la aproximación a la lámina de agua reduciendo la 
velocidad hasta alrededor de unas 50 mph, dependiendo de tipo de avión, velocidad a la 
que se realiza la carga mientras el avión se sumerge solo hasta el escalón, del fuselaje o 
de los flotadores, durante unos 12-20 segundos.  
 
Ilustración 4: Esquema de un hidroavión operando sobre el escalón.(3) 
Proyecto de diseño de un avión contra incendios          GrEVA 
 
SÍLVIA FERNÁNDEZ TORRES  26 
 
El sistema utilizado para el llenado en movimiento son unas tuberías, llamadas scoops 
de 70-110 mm de diámetro, que durante la operación orientan la obertura en el sentido 
del movimiento haciendo que la misma velocidad del avión haga la presión necesaria 
para hacer llegar el agua al depósito. Para evitar que durante el vuelo el avión pierda el 
agua, al final de esta tubería hay una válvula parecida al pico de un pato que se abre 
únicamente con la presión del agua que entra. Aun así, este problema de posible fuga se 
da solamente en los hidroaviones de flotadores.  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Tras el llenado del depósito se aumenta la velocidad hasta unas 80 mph 
aproximadamente para el despegue y la vuelta a la zona de acción.  
El llenado en tierra, es una operación ligeramente más larga. El avión deberá aterrizar y 
frenar totalmente, además de esperar hasta que las bombas correspondientes llenen el 
depósito. Si el aeropuerto, además se trata de un aeropuerto controlado será necesario 
el permiso en todo momento de la torre de control y de las correspondientes esperas y 
cambios de frecuencia. En ocasiones, el incendio se desarrolla tan peligrosamente que 
finalmente las torres dan total preferencia a las aeronaves que están trabajando para 
acabar con el incendio.  
Estas diferencias de procedimiento entre agua y tierra hacen que varíe el tiempo de los 
ciclos siendo de unos 7-10 minutos cargando en agua, hasta de 13-15 minutos cargando 
en tierra. Cabe destacar que los datos de tiempos y velocidades son valores 
aproximados ya que dependen de la  distancia entre el fuego y las fuentes de carga, del 
tipo de aeronave, de las condiciones meteorológicas y hasta de las decisiones del propio 
piloto.  
Ilustración 5: Válvula anti escape. Ilustración 6: Scoops de un Air Tractor. 
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4.2. Necesidades técnicas 
4.2.1. Requisitos técnicos del avión 
Para poder realizar la función anti incendios, un avión deberá responder a unos 
requisitos técnicos. En primer lugar, deberá disponer de un depósito para ser capaz de 
transportar agua hacia el lugar del incendio además de estar equipado con una 
compuerta para hacer posible la descarga sobre la zona deseada. Dados los avances en 
la tecnología para la lucha contra incendios, también será necesario un depósito a parte 
para poder albergar los retardantes químicos necesarios en la operación y que no 
puedan transportarse juntamente con el agua, con un adecuado sistema de inyectado 
en vuelo momentos antes de la descarga. 
La autonomía de la aeronave desde el punto de vista de combustible deberá ser 
suficiente para realizar un vuelo a su máximo alcance con el respectivo combustible de 
reserva. Dado el azar de los incendios, se podrá dar el caso en que el incendio esté cerca 
de la base del avión, por lo que se podrá invertir más tiempo en la lucha contra el 
incendio. Aun así, por motivos de organización, un piloto sólo podrá volar durante dos 
horas seguidas con tal de evitar cansancio y fatiga. Tras estas dos horas un piloto en una 
tarea anti incendios deberá parar obligatoriamente durante unos minutos para reposar. 
Es importante que los depósitos de combustible sean suficientes para suplir esta 
necesidad ya que cada minuto cuenta en la batalla contra incendios.  
Otro aspecto importante es la visibilidad dado que esta familia de aviones opera con 
vuelo visual. El tipo de maniobras a desarrollar, hacen necesaria una buena visibilidad de 
cabina para que el piloto tenga presente en todo momento el punto de lanzamiento, los 
posibles obstáculos y otras aeronaves que estén operando en la zona. Es una importante 
medida de seguridad ya que en este tipo de operaciones son habituales situaciones de 
riesgo en que trabajan varias aeronaves, a veces con condiciones de poca visibilidad, y 
realizando maniobras con giros y cambios arriesgados.  
Los aviones para la lucha antiincendios deberán tener buenas respuestas de estabilidad 
en vuelos de baja velocidad, baja altitud y maniobras de precisión. Los pilotos se podrán 
encontrar con situaciones de peligro que tendrán que superar con decisiones y 
maniobras rápidas que el avión deberá ser capaz de proporcionar. Para la seguridad 
también, además de los sistemas habituales de seguridad de las aeronaves terrestres, 
los anfibios deberán garantizar la protección del piloto en caso de caída en el agua. Por 
ello, los pilotos, además del uniforme visten con un chaleco salvavidas hinchable en caso 
de emergencia, y disponen de una botella de oxígeno en cabina. 
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4.2.2. Equipos y sistemas adicionales 
Como aviones deberán estar equipados con los sistemas y equipos propios que 
establece la normativa. Pero además necesitarán de sistemas específicos para el 
desarrollo de su tarea.  
Un ejemplo de estos sistemas adicionales es el controlador que se encarga de la mezcla 
de las espumas con el agua momentos antes del lanzamiento. Este dispositivo cuenta 
con un display en cabina con el que el piloto puede regular la proporción de espuma de 
la mezcla. Está formado por un conjunto de bombas y sensores para asegurar los niveles 
y el suministramiento correctos. Para el lanzamiento de estas mezclas es necesaria una 
compuerta, como se ha indicado anteriormente, que en los modelos más modernos 
tiene un software para programar las descargas. Este dispositivo electrónico es capaz de 
regular el ángulo de apertura de la compuerta del depósito en función del nivel del 
depósito y del número de descargas a realizar. Dados estos parámetros el display 
también muestra la longitud de cobertura del lanzamiento y según la distancia a cubrir 
el piloto irá variando parámetros hasta conseguir un valor aproximado al deseado.  
Una vez programada la descarga y con el avión situado en el punto de lanzamiento, el 
sistema encargado de la apertura del sistema cuenta también con un botón, situado en 
el mando del avión que da la orden de apertura según los parámetros establecidos. 
Además, como medida de seguridad, también hay una palanca de un sistema mecánico, 
con una ayuda hidráulica, para la apertura de las compuertas en caso de fallo del 
sistema principal. Cabe añadir que este sistema de emergencia no proporcionará una 
descarga controlada ya que su única función es retirar los pasadores de la compuerta del 
depósito y liberar la carga.  
Otra peculiaridad de los aviones anfibios es el funcionamiento del tren de aterrizaje. En 
las aeronaves terrestres, cuando la altitud del avión y la velocidad son muy bajas y el 
sensor del tren no detecta el tren de aterrizaje extendido, significa una situación de 
peligro, por lo que una alarma empieza a sonar. Los anfibios tienen la posibilidad de 
operar en agua, por lo que no siempre que tengan baja velocidad y altitud significará 
que el tren de aterrizaje sea necesario. Es por ello, que este tipo de aeronaves cuentan 
con dos tipos de configuración de aterrizaje, aterrizaje en tierra y aterrizaje en agua. La 
alarma sonora se activará cuando haya algún problema en la configuración y no sea 
total, para que el piloto compruebe que realmente está preparando correctamente la 
aeronave. Además, como las aeronaves de tierra, tiene una palanca de emergencia para 
la deflexión manual del tren de aterrizaje, por si se produce algún error en el sistema 
hidráulico del tren.  
Por último en estas grandes diferencias, los aviones anfibios tienen un timón en la parte 
posterior del fuselaje o de los flotadores, que sirve para controlar la direccionalidad de 
la aeronave cuando está en el agua.  
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5. Estudio de mercado 
En cualquier proyecto de diseño es necesario realizar un estudio de mercado. Es 
imprescindible hacerse una idea para conocer la viabilidad comercial de una actividad 
económica. Un estudio de mercado consta básicamente de dos partes: análisis del 
consumidor o comprador, y elección de la estrategia a seguir por parte de la empresa. 
Se trata de analizar las oportunidades de negocio del sector, ver si las necesidades están 
cubiertas, y conocer cómo responder a la demanda. Este análisis también incluye un 
estudio de la competencia, en nuestro caso, esas aeronaves que tendrán la misma 
utilidad que la que se tienen por objetivo diseñar.  
Después del análisis, se deberá elegir una estrategia a seguir para poder hacerse un 
lugar en el sector. Una estrategia podrá ser ofrecer el mismo servicio que los 
competidores a un precio competitivo, buscando aminorar costes de fabricación u 
operación. La alternativa de estrategia a seguir podrá ser ofrecer alguna diferencia en el 
servicio que le dará un valor añadido al producto para que sea percibido como único.  
5.1. Segmentos del mercado 
El número de aeronaves anfibias en el mundo es muy reducido en comparación con el 
resto de la aviación, pero no se conoce un número exacto de aeronaves operativas, 
dado que la mayoría de ellas son modificaciones de aeronaves convencionales a las que 
se les han añadido flotadores.  Aun así, su utilización está en repartida en diferentes 
ámbitos, la mayoría de ellos en el sector privado.  
5.1.1. Mercado de ocio 
El segmento del ocio es el mayor del mercado de estas aeronaves. Aviones ultraligeros 
con uno o dos asientos, que han sido transformados a anfibios, con flotadores o en 
hidrocanoa, permiten a los propietarios despegar y aterrizar donde les convenga y 
realizar viajes a lugares apartados y solitarios. Los principales objetivos de estos son los 
de disfrutar de un buen viaje en compañía o solo, y de las vistas de un pájaro. Estos 
aviones al ser privados, requieren de una facilidad propia para el transporte y es por ello 
que algunos modelos como el Centaur 2 o el Icon A5 son aviones anfibios de alas 
plegables. A pesar de ser un sector interesante y con posibilidades para la innovación, 
no es de interés para el caso que nos ocupa, ya que se tratan de aeronaves muy ligeras y 
con poca capacidad de carga de pago.  
5.1.2. Mercado semi-comercial 
Este segmento de mercado tiene este nombre de “semi-comercial” porque incluye a 
aviones pequeños con capacidad de dos a cuatro asientos para pasajeros. Estos aviones 
a menudo se usan para vuelos privados, vuelos turísticos a destinos especiales o para las 
escuelas de vuelo. Los países que tienen zonas más húmedas y con lugares en que no es 
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posible llegar por vía terrestre son los que cuentan con más compañías que se dedican a 
este tipo de vuelos. Entre estos países se encuentran Canadá, Estados Unidos y 
Australia, que tienen grandes extensiones de agua para los hidroaviones poder amerizar. 
El modelo de avión más utilizado en este tipo de vuelos es el Cessna 206 al que se le han 
incorporado unos flotadores para el agua.  
Las pequeñas compañías que cuentan con más de una aeronave, operan en vuelos 
turísticos y dan el servicio a visitas a atractivos turísticos, pero además suelen volar para 
el gobierno en misiones de observación o de transporte de bienes a zonas inaccesibles.  
Como se ha comentado anteriormente, el número de aeronaves anfibias o únicamente 
hidroaviones es muy pequeño en comparación con el resto de los aviones terrestres. De 
hecho, en el Reino Unido los hidroaviones y aeronaves anfibias sólo representan 
alrededor del 0,10 % de la aviación. En la Ilustración 7 se observa la representación de 
ese 0,10 % entre los años 1985 y 2011.  
 
Ilustración 7: Número de aviones registrados como hidroaviones y anfibios en el Reino Unido (1985-2011) 
(4) 
Se observa como en 2011 sólo había dos hidroaviones y 22 en total con los anfibios, en 
comparación con el total de 20.379 aviones registrados en el mismo país.  
5.1.3. Mercado de aviones regionales 
Estos aviones son usados para vuelos cortos dentro de una misma región. A pesar de 
que un avión regional se define para una capacidad a partir de 9 pasajeros, en este 
sector se considera regional de 6 a 19 pasajeros. Los vuelos más comunes de este tipo 
de avión son vuelos programados desde aeropuertos pequeños de la periferia hacia los 
núcleos más centrales. Los aviones anfibios presentan alguna alternativa de vuelo más 
como: vuelos de un aeropuerto a un puerto marítimo o vuelos entre dos zonas de 
aterrizaje en agua.  
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A la vez, estas compañías que se dedican a este tipo de vuelos, también ofrecen 
excursiones turísticas, acontecimientos especiales e incluso algunos asientos VIP para 
clientes más exclusivos. Aun así, a pesar de lo atractivo que parezca ser el negocio, no 
funciona en todas las zonas geográficas, ya que en 2007, SeaAir intentó levantar un 
negocio similar en Grecia y entró en bancarrota por dificultades con los permisos y por 
la gran inversión inicial que era necesaria.  
5.1.4. Mercado de aviones cargueros 
La mayoría de aviones anfibios destinados a esta utilización están operados por 
organizaciones nacionales o internacionales que se hacen cargo de los costes y de las 
misiones de estos. Son aviones de gran peso de despegue que conllevan una inversión 
tan elevada que únicamente este tipo de operadores se puede hacer cargo. Algún 
ejemplo de este tipo de avión es el Shin Maywa US2 y el Beriev 200, se usan para 
misiones de búsqueda y rescate o para el transporte de piezas de recambio de barcos. 
Además de la gran inversión inicial, la utilidad en el sector civil es casi nula y por ello no 
hay un mercado civil de este tipo. 
5.1.5. Mercado de la lucha contra incendios 
Los hidroaviones y, por extensión, los aviones anfibios aportan unos beneficios y unas 
ventajas que son de gran utilidad para llegar a zonas forestales de difícil acceso si en 
ellas hay una extensión de agua. Esta ventaja se hace aún más importante cuando se 
trata de la tarea de extinción de incendios forestales. Los aviones diseñados para este fin 
están especialmente diseñados con unos depósitos que hacen posible la descarga del 
agua en la zona afectada, de manera adecuada.  
Con el aumento de los incendios, este tipo de aeronave es más necesaria para poder 
combatir con los fuegos más agresivos. Algunos aviones cargueros como el Canadair o el 
Beriev se modifican como anti incendios, y hay aviones que han sido diseñados 
únicamente para esta misión, como el Fire Boss Air Tractor.  
Este segmento de mercado es pequeño, pero está en crecimiento porque cada vez son 
más los países que cuentan con su propia flota de aeronaves contra incendios. La 
mayoría de las flotas están formadas por el Canadair CL 215, y Canadair 415, y a pesar 
de que se trata de una aeronave grande, con gran capacidad y eficiente en su misión, es 
cara de adquirir y operar. El AT 802 Fire Boss, teniendo la mitad de la capacidad de 
depósitos, resulta costar una décima parte del precio de los dos anteriores. Es por este 
principal motivo que algunos países han optado por la privatización del servicio como es 
el caso de España y AVIALSA que opera con los Fire Boss.  
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5.2. Análisis DAFO 
5.2.1. Debilidades del mercado 
Los hidroaviones y aviones anfibios no son muy aceptados entre la población. Este tipo 
de aviones no son reconocidos popularmente como transportes fiables, y además el 
hecho de que haya pocos operadores de este tipo de aeronave no ayuda a transmitir 
confianza. 
En operaciones de vuelos de corto alcance entrarían en una competición con las 
compañías de bajo coste que provocaría una reducción de precios y así de las ganancias. 
Del mismo modo, en  medio alcance la competencia se da con los ferris y para 
superarlos se debe disminuir el precio de los billetes y además suponerle al cliente un 
ahorro en el tiempo del viaje. Pero la debilidad principal de que este tipo de aeronave es 
que la capacidad de operación es más sensible a la meteorología que en los aviones de 
tierra. 
5.2.2. Amenazas del mercado 
Las amenazas principales de este mercado vendrán dadas por los temas ecológicos y de 
conservación de los espacios. A pesar de la poca contaminación de estas aeronaves y del 
poco impacto ecológico que suponen, las poblaciones más cercanas a las zonas de 
aterrizaje se van a oponer a la operación en la zona para la conservación y protección 
del medio ambiente. 
5.2.3. Fortalezas del mercado 
Un aspecto positivo de este mercado es su tamaño reducido. Se trata de un sector en 
que hay pocos operadores especializados y la competencia es muy baja. Esto hace 
posible que el comienzo en el negocio sea relativamente fácil y que con un buen 
enfoque y una buena inversión sea fácil hacerse un lugar.  
5.2.4. Oportunidades del mercado 
Está estimado que la superficie de la Tierra es un 71% agua así que están claras las 
oportunidades de los hidroaviones. Además hay zonas que están repletas de pequeñas 
islas en las que no se puede construir una pista de aterrizaje por geografía o por falta de 
extensión de tierra. Estas zonas pueden ser accesibles fácilmente con este tipo de 
aeronave y es un gran potencial para el sistema internacional de tráfico aéreo. Con estos 
vehículos se pueden diseñar nuevas rutas de vuelo sin la necesidad de hacer largas 
distancias ya que la posibilidad de aterrizar en agua facilita este aspecto. Finalmente, los 
anfibios podrían crear conexiones también entre estas zonas acuáticas y los aeropuertos 
nacionales o internacionales más próximos.  
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En la Ilustración 8 se muestra un mapa de Europa con las zonas coloreadas según su 
accesibilidad, mostrando desde azul las de más difícil acceso, hasta las rojas de más fácil 
acceso.  
 
 
Ilustración 8: Representación de las zonas con más infraestructuras de transporte y potencial de 
accesibilidad. (4) 
Se observa como las zonas donde es más difícil acceder están relativamente cerca del 
mar o del océano. La mejora de esta accesibilidad es posible y fácil de conseguir 
incrementando el tráfico aéreo de los hidroaviones y aeronaves anfibias. Se trata de una 
oportunidad porque únicamente implicaría el diseño de nuevas rutas y costes de 
operación, pero no sería necesaria la inversión en la construcción de infraestructuras 
caras y complicadas.  
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5.3. Estudio de la competencia 
La aeronave que este proyecto tiene por objetivo diseñar, es del tipo de aeronave que 
se hizo popular durante los periodos entre guerras y de la Segunda Guerra Mundial. 
Unos ejemplos de estas aeronaves se muestran a continuación porque tienen una 
envergadura, un peso máximo en despegue y una velocidad de crucero muy parecido a 
las que se quiere conseguir. 
- Blackburn Perth (retirado en 1938) 
- Breguet 521 (retirado alrededor de 1944) 
- Saunders-Roe A.36 Lerwick (retirado en 1942) 
- Short Brothers S.23 Empire (retirado alrededor de 1946-1947) 
- Consolidated PBY-6A Catalina (retirado alrededor de 1988) 
Son aviones de ala alta con el grupo propulsor situado por encima del centro de 
gravedad para mantener al motor y las hélices lo más lejos posible del agua. La mayoría 
de los anteriormente nombrados fueron usados con fines militares, pero además, el 
último, Consolidated PBY-6A Catalina, fue modificado en sus últimos años de servicio 
como avión contra incendios e inspiró a la compañía Canadair a diseñar el 215 para este 
uso. 
Los demás aviones similares que siguen en servicio se muestran en la siguiente tabla de 
comparación. Entre ellos se encuentran el Canadair 215 y 415, que son los más 
parecidos al avión a diseñar, en cuanto a dimensiones y a utilización. El Grumman G-111 
Albatross es una aeronave muy parecida en formas pero su uso es únicamente para el 
transporte. Y por último, completan la tabla el Beriev Be-20 y el Air Tractor AT802F. El 
ruso se ha tenido en cuenta en esta comparación a pesar de la diferencia en el tipo de 
propulsión, porque es una aeronave utilizada hoy en día para extinguir incendios de 
grandes magnitudes, y porque su capacidad de los depósitos es muy grande. El Air 
Tractor, por el contrario, es el más diferente de los situados en la tabla ya que se trata 
de un hidroavión de flotadores, pero resulta ser el competidor más importante porque a 
pesar de tener menos capacidad para el agua en sus depósitos, su versatilidad y 
maniobrabilidad es mucho mayor, y su coste de operación es muy pequeño en 
comparación con los demás.  
 
 
 
 
 
 
Ilustración 10: Air tractor AT802Fire boss. (21) Ilustración 9: Beriev Be-200 (20) 
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En la Tabla 2 se han comparado las características más generales de estos aviones: 
dimensiones, potencia, capacidad y algunas performances. Se puede observar como hay 
algún dato que no está incluido y es que no se ha encontrado un valor determinado para 
ese campo, como en el caso la velocidad de entrada en pérdida del Beriev, o los pesos 
máximos de despegue del AT802 desde tierra y desde el agua. Aun así, es una tabla muy 
representativa que muestra de manera visual las diferencias y similitudes entre estos.  
 
 
 
 
 
 
Ilustración 12: Grumman G-111 Albatross. (23) Ilustración 11: Canadair CL-215T. (22) 
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Tabla 2: Comparación de características de los principales aviones de la competencia 
 Canadair CL-215 Canadair CL-415 Grumman G-111 
Albatross 
Beriev Be-200 Air Tractor AT802F 
Fabricante Canadair Canadair  Irkut Air Tractor 
Tripulación 2 2 4-6 2 1-2 
Carga 5.300 L de agua 
600 L de retardante químico 
6.137 L de agua 
680 L de retardante químico 
10 pasajeros 12.000 kg de agua en 8 
depósitos. 
1.200 L agentes químicos 
3.728 L de agua 
81.8 L de químicos 
Longitud 19,82 m 19,8 m 19,2 m 32,1 m 10,88 m 
Envergadura 28,6 m 28,6 m 29,5 m 32,7 m 18,06 m 
Altura 8,98 m 8,9 m 7,9 m 8,9 m 3,35 m 
Superficie alar 100,3 m
2
 100 m
2
 96,2 m
2
 117,44 m
2 
37,25 m
2
 
Peso en vacío 12.065 kg 12.880 kg 10.401 kg 25.340 kg 3.270 kg 
Peso máximo al 
despegue 
    7.257 kg 
- Desde el agua 17.100 kg 17.170 kg 13.880 kg 40.000 kg  
- Desde tierra 19.730 kg 19.890 kg 14.225 kg 41.000 kg  
Planta motriz 2 motores radiales de 
pistones (18 cilindros) 
P&W R-2800-83AM 
2 motores turbohélice 
P&W PW123AF 
2 motores radiales 
(9cilindros) 
Wright R-1820-76 
2 turbofan D-436TP Pratt&Whitney PT6A-67AG 
Potencia 2 x 2.100HP (1566 kW) 2 x 2.380HP (1775 kW) 2 x 1.466 HP (1.063 kW) 2 x 7650 kg 1.350 HP (1.006 kW) 
Hélices 2 Hamilton Standard, 3 
palas, 4,4 m de diámetro 
Hamilton Standard 14SF-19 
4 palas, 3,97 m de diámetro 
Hamilton Standard 
42D51, 3 palas 
No lleva Hartzell HC-B5MA-
3D/M11691NS, 5 palas 
Velocidad de 
crucero 
291 km/h 333 km/h 200 km/h 710 km/h 356 km/h 
Velocidad de 
pérdida 
123 km/h 126 km/h 119 km/h - 146 km/h 
Alcance 2.260 km 2.443 km 4.589 km 3.600 km 1.287 km 
Régimen de 
ascenso 
5 m/s 5,94 m/s 7.4 m/s 9,5 m/s 4,32 m/s 
Misión Anti incendios Anti incendios Rescate y lucha anti 
submarinos 
Anti incendios, patrulla y 
transporte de pasajeros 
Anti incendios 
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5.4. Análisis de la oportunidad en el segmento 
anti incendios 
Una vez se ha segmentado el mercado se ha analizado el ámbito de interés para este 
proyecto que es el de la lucha contra incendios. Tal y como se ha explicado 
anteriormente, el sector de la lucha contra incendios es un sector del que se encargan 
los gobiernos de los diferentes países, normalmente los más vulnerables a sufrir los 
incendios. Además se ha visto que la operación de estas aeronaves resulta cara, primero 
por el precio de las aeronaves y después por su coste de operación, sin obtener ningún 
beneficio económico de ello. Esta situación ha llevado a países a hacer contratos con 
empresas para que se ocupen de la operación de estos aviones y ahorrar en 
mantenimiento.  
Estas empresas externas que se encargan de la operación de los aviones anti incendios 
también tienen en cuenta su propia financiación y obtener un beneficio económico del 
servicio, por lo que buscan reducir costes con aeronaves eficaces pero más simples y 
baratas como la familia del Air Tractor.  
Llegados a este punto, un avión como el que se pretende diseñar en este proyecto, 
deberá tener como objetivo reducir costes de fabricación y operación, además de 
responder a una mayor demanda de usos diferentes. En la segmentación del mercado se 
ha hablado de los vuelos con anfibios de puertos marítimos a aeropuertos nacionales e 
internacionales, y además de vuelos turísticos con más de 6 pasajeros.  
El objetivo de este avión debería ser principalmente responder de la mejor manera y 
más económica a las necesidades para la lucha contra incendios, pero además, darle 
versatilidad haciendo posible una versión con asientos en lugar de los depósitos, que 
abriría un nuevo mercado en el ámbito privado para los vuelos más turísticos.  
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6. Desarrollo de la solución propuesta 
6.1. Dimensionado inicial 
Se define el dimensionado preliminar como el proceso que da como resultados 
numéricos de los siguientes parámetros: 
- Máximo peso en despegue (MTOW) 
- Peso en vacío (EW) 
- Peso de combustible para realizar la misión (FW) 
- Empuje máximo necesario para despegue o Potencia para el despegue 
- Superficie alar i alargamiento  
- Coeficiente de sustentación máximo (CLmax) 
- Coeficiente de sustentación máximo para despegue 
- Coeficiente de sustentación máximo para aterrizaje 
Para obtener los parámetros anteriormente expuestos se partirá de los valores de 
ciertos parámetros típicos de la misión que desarrollará la aeronave en diseño, como 
son: 
- Carga de pago 
- Alcance máximo  
- Altitud de vuelo y velocidad de crucero 
- Longitud de campo para el despegue y aterrizaje 
- Reservas de combustible 
- Requerimientos de ascenso 
- Requerimientos para maniobras 
- Tipo de certificación 
6.1.1. Estimación de pesos 
El proceso de estimación de pesos del avión es la parte inicial del dimensionado 
preliminar. A partir de la carga de pago que es un requerimiento de nuestro enunciado, 
se determinará el peso de combustible necesario, el peso en vacío del avión i el peso 
máximo para el despegue. 
6.1.1.1. Perfil de vuelo 
Será necesario tener claro el perfil de vuelo que va a realizar la aeronave para poder 
calcular de la manera más acertada la cantidad de combustible que será necesaria, ya 
que el método de cálculo es distinto. El consumo de combustible se ha calculado usando 
la ecuación de Breguet en zonas de crucero y datos tabulados para el resto de fases del 
perfil. Varias opciones de perfiles de vuelo se muestran en las figuras siguientes.  
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Ilustración 13: Perfil de vuelo correspondiente a un incendio situado en el máximo alcance del avión. 
 
Ilustración 14: Perfil de vuelo correspondiente a un incendio sin lámina de agua cercana. 
 
Ilustración 15: Perfil de vuelo correspondiente a un incendio con lámina de agua cercana. 
Dada la intervención del azar en las situaciones en que un avión anfibio anti incendios va 
a ser necesario, se han contemplado varios perfiles de vuelo. La diferencia entre ellos 
básicamente es debida a la variación de la situación del incendio con respecto a la base 
terrestre donde está la aeronave, y también de las fuentes de recarga de depósitos, ya 
sean láminas de agua, o bases terrestres con la posibilidad de rellenar los depósitos. 
En la Ilustración 13, Ilustración 14 e Ilustración 15, se observan las diferentes 
posibilidades. El perfil de vuelo correspondiente a la primera imagen seria propio en una 
situación en que el foco del incendio estuviese muy alejado de la base terrestre del 
avión. Esto haría que el avión tuviera que desplazarse a la zona afectada, aterrizar en un 
aeropuerto cercano y desde allí empezar la operación de lucha contra el incendio.  
El segundo perfil de vuelo se daría en caso de situarse el foco del incendio en una zona 
cercana a la base pero sin posibilidad de rellenar el depósito de agua en lagos o 
estanques. Incluye el ascenso a altura de crucero para llegar a la zona donde trabajar, un 
momento de espera para recibir las órdenes adecuadas y un descenso para realizar el 
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lanzamiento de la carga. Tras el lanzamiento la aeronave se dispondría nuevamente a 
recuperar altitud para volver al aeropuerto o aeródromo donde llenar los depósitos.  
En el tercero además se incluye la posibilidad de poder recargar el depósito de agua en 
una lámina de agua, ya sea un estanque o un embalse cercano a la zona del incendio. 
Además de estos perfiles expuestos, habría más opciones de perfil de vuelo, por ejemplo 
considerando que la zona de incendio está muy cerca de la zona de agua haciendo 
innecesario un gran ascenso o si la zona de lanzamiento está cerca del aeropuerto.  
Para poder dimensionar la aeronave, se tienen unos requisitos iniciales de máximo 
alcance y velocidad de crucero que se deben cumplir y que serán los que se van a 
imponer para realizar los cálculos. Es por este motivo, que a pesar del perfil de vuelo 
propio y característico de este tipo de avión se va a usar el perfil de vuelo de la 
Ilustración 13 para hacer el cálculo del combustible que se va a ser necesario. Además 
resulta la situación límite, a partir de la cual las demás variaciones supondrán una fuente 
de combustible más cercana.  
6.1.1.2. Algoritmo de resolución  
Como se ha comentado anteriormente, a partir de la carga de pago se calcularán los 
demás pesos dando lugar a un proceso iterativo que sigue el esquema de la Ilustración 
16, y que puede observarse con más detalle en el Anexo de Dimensionado Inicial.  
 
Ilustración 16: Esquema del algoritmo para el cálculo del TOW. 
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Tras el desarrollo del algoritmo y los cálculos realizados, se han llegado a los pesos 
siguientes: 
𝑀𝑇𝑂𝑊 = 20138 𝑘𝑔 
𝑂𝐸𝑊 = 11125 𝑘𝑔 
𝑀𝑃𝐿 = 6000 𝑘𝑔 
𝐹𝑊 (𝑚𝑎𝑥𝑖𝑚𝑜 𝑎𝑙𝑐𝑎𝑛𝑐𝑒) = 3937 𝑘𝑔 
6.1.2. Punto de diseño 
A partir de la estimación de pesos de la aeronave, se podrá hacer un cálculo de la 
superficie alar necesaria, de la distancia con la cola que definirá la longitud de la 
aeronave, y además también llevará a la toma de la decisión del tipo de sistema de 
propulsión. 
La superficie alar depende de varios parámetros que la dimensionan, para poder cumplir 
con todos los requisitos impuestos se dimensionará el avión teniendo en cuenta la 
distancia de despegue, la distancia de aterrizaje, y las condiciones en régimen de 
crucero que se esperan del avión. Para poder encontrar posteriormente un valor que 
cumpla con todos los requerimientos, se expresarán todas expresiones en función de las 
relaciones (W/S)TO y (W/P)TO, para posteriormente representar en una gráfica para 
observar los valores idóneos. Esta gráfica se muestra en la Ilustración 17 y el 
procedimiento para obtener esta gráfica está desarrollado en el Anexo de Dimensionado 
Inicial.  
 
Ilustración 17: Gráfico del punto de diseño. 
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Los diferentes valores para las actuaciones de despegue y aterrizaje corresponden a los 
valores del coeficiente de sustentación máximos necesarios. Es por ello, que esta gráfica 
también ayudará a la decisión de los tipos de dispositivos hipersustentadores que se 
tendrán que incorporar. Como se puede observar, el punto de diseño elegido queda a la 
derecha de la línea límite del primer coeficiente de sustentación para el despegue. Es 
por ello que se tendrá como objetivo proporcionar un coeficiente de sustentación 
mínimo de 1,8 durante esta operación. 
Tabla 3: Valores del punto de diseño elegido. 
Punto de diseño 
W/S [Pa] P/W [W/N] 
2000 16 
Una vez obtenido el punto de diseño, con el valor del peso máximo en despegue 
obtenido en el apartado anterior se obtienen los valores siguientes: 
𝑆𝑤 =
20138 · 9,81
2000
= 98,77 𝑚2 
𝑃 = 16 · 20138 · 9,81 = 3160 𝐾𝑊 
6.1.3. Configuración general 
El tipo de misión del avión limita significativamente la configuración general que tendrá, 
y es que hay ciertos aspectos, como las salpicaduras del agua o el diseño del casco, que 
se deberán tener en cuenta. Para ello, es importante realizar en primer lugar una 
descripción de la configuración de este. Observando varios modelos de aviones anfibios, 
del tipo hidrocanoa, tanto de la Segunda Guerra Mundial como modelos posteriores, se 
han obtenido ciertas directrices a seguir.  
El avión será de ala alta con tal de aumentar el máximo posible la distancia del ala al 
agua en operaciones acuáticas. Será importante también alejar el motor o motores del 
agua, así que estos se situarán por encima del ala. La hidrodinámica tomará un 
importante papel en el diseño de esta aeronave, por lo que, a pesar de aumentar la 
superficie húmeda y con ella la resistencia, el fuselaje tendrá la forma del casco de un 
barco, con las modificaciones necesarias para garantizar una buena respuesta de la 
aeronave.  
Los modelos más actuales utilizan motores turbohélices en configuración tractor, así que 
es de esperar que sean los más eficientes  para esta aplicación. En cuanto al tren de 
aterrizaje, la mayoría utiliza del tipo triciclo retráctil teniendo mucha precaución en el 
sellado de este para evitar filtraciones en el fuselaje del avión. Además, también para 
evitar el hundimiento, los cascos de estos aviones tienen varios compartimentos 
separados y sellados para prevenir un hundimiento total en caso de alguna pequeña 
filtración.  
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6.1.3.1. Dimensionado inicial del fuselaje  
Siguiendo detalladamente los pasos de diseño especificados en la referencia (5), se han 
tomado las  siguientes decisiones en el orden que se expone.  
En el interior del fuselaje habrá dos miembros de tripulación, el piloto y copiloto, cuyo 
peso se ha supuesto de 80 kg. Además, el fuselaje albergará dos depósitos de agua y dos 
de retardantes químicos, de 2,5 m3 y 0,5 m3, respectivamente. Mediante un dibujo en 
planta del avión, y relaciones típicas de aviones similares, se han tomado las 
dimensiones que se muestran en la Ilustración 18. Esta imagen puede verse con más 
detalle en el documento de Planos de este proyecto.  
 
Ilustración 18: Vista en planta del fuselaje del avión con las dimensiones de los elementos interiores y 
puertas.  
A partir de estas dimensiones y con los requisitos de seguridad de la normativa FAR 25 
se han incorporado dos puertas de tipo IV, una puerta del tipo II y una puerta de carga. 
Con ello se han elegido las dimensiones de los depósitos de agua y de retardantes 
químicos. Pasando a una vista lateral del avión, se han diseñado las líneas exteriores de 
cabina para garantizar una buena visibilidad de los pilotos, así como un ángulo de cono 
de cola. Este ángulo se estima en un rango de 8 – 14o según la referencia (5), pero de 7 – 
9o según bibliografías para el diseño de Hidrocanoas (6). Finalmente, se ha elegido un 
ángulo de 9 – 11o para cumplir ambos requisitos. Estas dimensiones se especifican con 
exactitud en los siguientes capítulos.  
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6.2. Propulsión 
6.2.1. Elección de los motores  
La potencia necesaria para el cumplimiento de la misión para la que va a ser diseñado el 
avión, ha sido calculada en la realización del punto de diseño. Como se ha mostrado en 
el capítulo de determinación del punto de diseño, mediante las relaciones establecidas 
para cumplir los requisitos operacionales de la aeronave se ha estimado un primer valor 
de la potencia necesaria.  
𝑃 = 3160 𝐾𝑊 = 4238 𝐻𝑃 
Debido a que se trata de una potencia muy alta para un solo motor turbohélice, se van a 
utilizar dos motores tratándose, de este modo, de un avión bimotor. Dividiendo esta 
potencia en dos motores, se deberá encontrar un modelo que aporte una potencia 
superior a 2119 HP. Para ello, se han buscado motores de diferentes compañías, como 
son Rolls-Royce, Honeywell, B&GA o Pratt&Whitney Canada, pero la empresa que ofrece 
el tipo de motor con la potencia necesaria es esta última. En la Tabla 4 se muestran las 
características de los modelos que cumplen con los requisitos del sistema propulsivo.  
Tabla 4: Tabla de comparación de los diferentes modelos de Pratt & Whitney Canada. (7) 
Modelo Potencia 
(HP) 
Longitud 
(in.) 
Anchura 
(in.) 
Altura 
(in.) 
Velocidad de giro 
del eje (rpm) 
PW 123 2380 84 26 33 1200 
PW 123B 2500 84 26 33 1250 
PW 127E 2400 84 26 33 1200 
PW 127F 2750 84 26 33 1200 
 
A partir de estos cuatro modelos se hará la elección del motor más adecuado para este 
diseño teniendo en cuenta la potencia disponible. Es necesario elegir un motor con una 
potencia disponible superior a la calculada por motivos de seguridad, y es por esto que 
los motores de la tabla anterior tienen potencias superiores. Aun así, el modelo PW 
127F se ha descartado rápidamente por la sobredimensión del grupo propulsor que 
significaría la utilización de éste. Para facilitar la decisión se ha añadido las gráficas de 
los posibles grupos propulsores en la gráfica del punto de diseño como se muestra en la 
Ilustración 19. En ella se observa como las tres opciones serán válidas dado el margen 
que hay hasta la potencia limitante de la subida en segundo segmento. Por este motivo, 
se ha elegido el motor PW 123 para proporcionar la potencia necesaria de este avión del 
diseño. Se ha elegido el de menor potencia porque supondrá un precio más bajo sin 
comprometer la seguridad de vuelo. En el Anexo de Propulsión se muestran los datos 
para la certificación del modelo de este motor.  
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Ilustración 19: Punto de diseño con los posibles grupos propulsores.  
6.2.2. Cálculos de combustible 
Hay varios tipos de combustibles utilizados en el sector de la aviación, y el que utilizará 
el avión del diseño será el Jet A. Se ha elegido este combustible, porque además de 
presentar las mejores características en cuanto a relación energía por peso de 
combustible, es el más común en los aeropuertos, y fácil de encontrar para repostar. Las 
propiedades de este combustible se muestran en la Tabla 5. 
Tabla 5: Propiedades del Jet A. 
 Densidad (a 15o C) 
Densidad de 
energía 
Energía por quilo 
Jet A 0,804 Kg/L 34,7 MJ/L 43,15 MJ/Kg 
 
Con el objetivo de conocer con más detalle las capacidades de autonomía y alcance de 
este avión, una vez elegidos los motores se han encontrado dos relaciones de consumo 
con las que se han realizado los cálculos que siguen. 
𝐶𝑜𝑛𝑠𝑢𝑚𝑜 𝑚𝑒𝑑𝑖𝑜 = 840 𝐿/ℎ (1) 
𝐶𝑜𝑛𝑠𝑢𝑚𝑜 𝑒𝑠𝑝𝑒𝑐í𝑓𝑖𝑐𝑜 = 8,75 · 10−4  𝐿 𝐾𝑔 𝑃𝐿 𝐾𝑚 𝑣𝑜𝑙𝑎𝑑𝑜⁄⁄  (2) 
Es necesario dimensionar los depósitos de combustible y a la vez hacer posibles los 
requerimientos iniciales que debe cumplir el avión. En la Tabla 6 se muestran los 
diferentes cálculos que se han realizado para ello.  
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Tabla 6: Estudio del consumo de combustible con diferentes cargas y distancias. 
 
Alcance 
(km) 
PL 
(kg) 
OEW + PL 
(kg) 
FW 
(kg) 
Combustible 
(L) 
Tiempo 
(h) 
1. 11390 1000 12125 8013 9966,4 11,8 
2. 1300 4708 15833 4707 5305,4 6,4 
3. 714 6000 17125 3013 3747,5 4,5 
4. 1300 3786 14911 5226 6500 7,7 
 
Se puede observar que se han realizado cuatro cálculos distintos, pues varias situaciones 
se darán en la realidad. En primer lugar se ha impuesto una carga de pago de 
únicamente los agentes químicos, permitiendo una mayor carga de combustible y así 
aumentar alcance y autonomía. En segundo lugar, se ha calculado la máxima carga de 
pago que será posible transportar al máximo alcance de 1300 km impuesto por los 
requisitos iniciales. A partir de la relación entre pesos, con el peso de combustible y los 
consumos se han obtenido el resto de valores del segundo caso. En tercer lugar, se ha 
estudiado el caso en que sería necesaria la máxima carga de pago con los depósitos de 
agua llenos. Con ello, se ha obtenido la autonomía de la que dispondrá el avión, además 
del alcance que le será posible. Además, cabe mencionar, que se le debe añadir el 
combustible de reserva que tal y como se ha explicado en el capítulo de estimación de 
pesos, se ha supuesto el necesario para el vuelo a crucero durante 30 minutos.  
El combustible irá alojado en la parte 
interior del cajón de torsión, lo que se 
denomina un llamado depósito húmedo. 
Una vez elegida la forma en planta que va 
a tener el ala, se ha calculado el volumen 
disponible para albergar el combustible, 
teniendo en cuenta que no podrá haber 
combustible más allá de un 85 % de la 
envergadura por el peligro en caso de 
impacto de un rayo.  
Con la estimación de consumos expuesta en la Tabla 6, se ha decidido que la capacidad 
de los tanques del combustible sea de un total de 6500 L. Esto hará posible despegar 
con el peso máximo y poder llegar al máximo alcance con la carga total de retardantes y 
con un poco más de la mitad de la capacidad de los depósitos de agua. Para ello, se 
dispondrá de dos tanques de combustible de 3,25 m3 cada uno. Las dimensiones se 
muestran en la Ilustración 20. Conociendo el volumen y la densidad del combustible, se 
puede calcular en quilos y litros.  
6,5 𝑚3 · 1000
𝐿
𝑚3
· 0,804
𝑘𝑔
𝐿
= 5226 𝑘𝑔 𝑐𝑜𝑚𝑏𝑢𝑠𝑡𝑖𝑏𝑙𝑒 (3) 
 
Ilustración 20: Esquema de las dimensiones de un 
tanque de combustible, 
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6.2.3. Elección de la hélice 
La hélice es la otra parte importante del grupo propulsor. Para la elección de esta se ha 
consultado los principales fabricantes de hélices como son Dowty, Hamilton Sundstrand, 
o Hartzell Propeller, entre otros. En la mayoría de los casos, las hélices a utilizar vienen 
dadas por el tipo de motor que utiliza la aeronave. Por este motivo se ha realizado la 
elección de la hélice a partir de un avión que trabaje con el mismo motor. El Bombardier 
Aerospace Q300 es el único avión que se ha encontrado que utiliza el motor PW123, y la 
hélice es una Hamilton Sundstrand 14SF – 23, que va a ser también incorporada en el 
avión de este proyecto.  
La Hamilton Sundstrand 14SF – 23 es una hélice de 4 palas que mide 3,96 m de diámetro 
e incorpora un sistema eléctrico anti-hielo.  
Esta hélice forma parte de la familia de hélices de velocidad constante. Esta tecnología, 
aplicada en las hélices automáticas permite al piloto elegir entre máxima potencia del 
motor o máxima eficiencia. Con ello, la automática de la hélice, mediante un bucle, 
encuentra y establece el ángulo de paso idóneo para mantener la velocidad 
seleccionada.  
La hélice cuenta además, con dos posiciones específicas del ángulo de paso: el 
feathering i la reversa. El feathering,  o también llamada en bandera consiste el situar las 
palas en posición paralela a la dirección del viento, ayudando así a reducir la resistencia 
aerodinámica. Esta posición se utiliza cuando se produce algún fallo de motor, con tal 
mantener la altitud con la mínima potencia. Por otro lado, la reversa produce un efecto 
contrario al empuje y es utilizado para disminuir la distancia de frenado. 
6.2.4. Integración 
Tal y como se ha expuesto en el apartado del dimensionado inicial, el diseño elegido 
para el avión de este proyecto consiste de una aeronave de ala alta con los motores 
situados en esta  y con las hélices tractoras. Esta decisión se ha tomado dado que 
aviones similares utilizan esta configuración, además de ser la más extendida a lo largo 
de la historia de la aviación. La configuración tractor permite hacer el cuerpo más corto 
haciendo posible una cola de menor tamaño y a la vez mejora la estabilidad. La 
colocación de la hélice en una posición avanzada también favorece que el flujo de aire 
que reciba no esté perturbado mejorando así la eficiencia.   
El colocar los motores en el ala reduce el peso estructural del ala y reduce también la 
resistencia del fuselaje porque no está en la estela de la hélice, además de alejarlos del 
agua. Aun así, produce problemas de controlabilidad por lo que la cola vertical y timón 
de dirección deberán tener mayor tamaño.  
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La carga de potencia de la pala de la hélice (Blade power loading) es un parámetro a 
tener en cuenta, y es que representa la relación entre la potencia del motor y las 
dimensiones de las palas de la hélice.  
𝐷𝑝 = √
4 · 𝑃𝑚𝑎𝑥
 𝜋 · 𝑛𝑝 · 𝑃𝑝
 
𝑃𝑝 =
4 · 𝑃𝑚𝑎𝑥
𝜋 · 𝑛𝑝 · 𝐷𝑝
2 =
4 · 2380
𝜋 · 4 · (12,98)2
= 4,49 ℎ𝑝/𝑓𝑡2 
Observando los datos comunes de diversos modelos parecidos obtenidos de la 
referencia (8) se ve como el valor del parámetro está dentro de los comunes.  
Para una primera colocación de los motores, se ha encontrado que los valores 
habituales de distancia entre una hélice y el fuselaje están entre el rango de 0,508 – 1 m. 
Teniendo en cuenta el diámetro de la hélice, se colocarán los motores a 2,68 m  del 
fuselaje, o lo que es lo mismo, a 3,43 m del plano de simetría del avión. Tras un primer 
estudio de estabilidad se decidirá si la posición de los motores es la adecuada. Los 
motores irán cubiertos de un carenado que suavizará las líneas de estos para mejorar la 
aerodinámica, intentando reducir la resistencia adicional que ofrecen. 
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6.3. Aerodinámica 
6.3.1. Aerodinámica del ala 
6.3.1.1. Elección del perfil alar 
Para la elección del perfil aerodinámico que se va a usar el en diseño de este avión se 
han estudiado básicamente perfiles usados por aviones similares. Con los perfiles 
encontrados se han hecho pequeñas variaciones para ampliar las opciones de estudio a 
cinco perfiles distintos. En el Anexo de Aerodinámica se puede observar con detalle el 
procedimiento y los cálculos realizados con detalle, además de las representaciones 
gráficas de los resultados. Para los cálculos se ha supuesto una altitud de vuelo de 10000 
ft, equivalente a 3050 m, y una velocidad de crucero de 325 km/h. 
Para este estudio se ha utilizado el Software XFLR5 que realiza cálculos sobre el  
comportamiento de perfiles y alas, a varios números de Reynolds, o ángulos de ataque. 
Los resultados de dos comparaciones a números de Reynolds distintos han llevado a la 
decisión de utilizar el perfil NACA 23017, ya que ha sido el perfil que ha presentado la 
mejor relación entre máxima eficiencia y el menor valor del coeficiente de momentos. 
Con este criterio se  asegura un coeficiente de sustentación alto con una baja resistencia 
y se facilitará garantizar una buena estabilidad de la aeronave, eligiendo un bajo 
coeficiente de momentos. Finalmente, en la Ilustración 21 se pueden observar las 
dimensiones del perfil.  
 
Ilustración 21: Esquema del perfil NACA 23017. 
Según la nomenclatura de NACA,  los perfiles designados por 5 cifras incluyen 
información sobre la sustentación ideal en la primera cifra, sobre la posición de la 
máxima flecha en la segunda y tercera cifras, y las dos últimas cifras indican el espesor 
máximo en porcentaje de la cuerda. Con esta información y los valores obtenidos por el 
programa se ha obtenido la Tabla 7 con la información característica de este perfil.  
Tabla 7: Características principales del perfil NACA 23017. 
Nombre CL ideal Curvatura (%) Posición (%) Espesor (%) Posición (%) 
NACA 23017 0,3 1,84 15,30 17,00 29,8 
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6.3.1.2. Forma en planta 
Mediante la elección del punto de diseño, se ha obtenido la estimación de la superficie 
alar necesaria para este avión. Del mismo modo que para la elección del perfil alar, el 
software utilizado ha sido el XFLR5 por su simplicidad y sus buenos resultados. El 
procedimiento que se ha seguido para la definición de la forma en planta ha consistido 
en hacer variaciones de un ala original y observando los resultados de los análisis retocar 
los parámetros necesarios para la mejor solución.  
En el anexo de Aerodinámica se puede seguir el desarrollo del proceso para la toma de 
la decisión. Se verá que se ha elegido como forma en planta la opción 11 cuyas 
características se muestran en la Ilustración 22. 
 
Ilustración 22: Forma en planta del ala del avión con las dimensiones básicas.  
Tabla 8: Parámetros aerodinámicos del ala. 
 
Envergadura 
(m) 
Superficie 
alar (m2) 
Cuerda media 
aerodinámica 
(m) 
Alargamiento Estrechamiento 
Ala11 30 101,00 3,498 8,91 2 
6.3.1.3. Características geométricas  
Dentro de la definición de las características geométricas del ala, caben las decisiones de 
ángulo de diedro, torsión del ala y ángulos de incidencia.  
El ángulo de diedro tiene efectos sobre la estabilidad lateral y en el momento de alabeo. 
A pesar de esto, al tratarse de un avión con el ala alta no es común que tengan diedro, 
por lo que se descartará para el avión del diseño. La torsión del ala influye en la mejora 
de las características de entrada en pérdida del ala, pero también se va a desestimar por 
el buen comportamiento que tiene avión frente a la situación de pérdida.  
Por último, los ángulos de incidencia tienen importantes consecuencias en cuanto a la 
resistencia durante el crucero y a la distancia de despegue, pero ambos requisitos están 
mejorados con el diseño únicamente.  Otro motivo por lo que estas características 
geométricas han sido desestimadas es que incluyen una complicación en el proceso de 
fabricación, y teniendo en cuenta que se desea diseñar un avión económico, no interesa 
aumentar costes de producción. 
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6.3.2. Diseño de las superficies de cola 
Las superficies de la cola resultan muy importantes ya que cumplen las funciones de 
proporcionar equilibrio al vuelo, asegurar que el vuelo sea estable frente a 
perturbaciones, además de generar las fuerzas aerodinámicas necesarias que permitan 
maniobrar la aeronave.  
Durante el diseño de las superficies de cola se deberá tener en cuenta que las fuerzas a 
ejercer por el piloto deberán quedar por debajo de los límites posibles considerando que 
tiene una fuerza media.  
6.3.2.1. Superficie horizontal  
El dimensionado de esta superficie de cola se realiza imponiendo un equilibrio vertical 
de fuerzas y equilibrio de momentos en sentido longitudinal. A partir de este equilibrio y 
de la adimensionalización de la expresión obtenida, se llega a la expresión resultante. 
𝐶𝑚 = 𝐶𝑚,𝑐𝑎 + 𝐶𝐿(?̅?𝑐𝑔 − ?̅?𝑐𝑎) − 𝐶𝐿ℎ (
𝑉ℎ
𝑉
)
2
·
𝑙ℎ𝑆ℎ
𝑆𝑤𝑐̅
 ( 4) 
Con el fin de simplificar el trabajo, se define el último coeficiente del tercer término 
como el coeficiente de volumen, y es el parámetro utilizado para la definición de la 
superficie horizontal.  
𝑉𝑡 =
𝑙ℎ𝑆ℎ
𝑆𝑤𝑐̅
 ( 5) 
La obtención de un buen diseño, requiere de un coeficiente de volumen muy grande, 
pero sin que la superficie del estabilizador sea excesiva y penalice con más peso. Por 
ello, la estrategia a seguir es establecer la longitud a la cola lo mayor posible. Fijándonos 
en las dimensiones de cola de los aviones similares, establecemos un valor para el 
coeficiente de volumen. 
Tabla 9: Dimensiones del estabilizador horizontal de aviones similares. (5) 
 Canadair CL – 215 Canadair CL – 415 
Envergadura (m) 9,5 9,3 
cuerda (m) 3 3,05 
Superficie horizontal (m2) 28,45 28,4 
Distancia a la cola (m) 8,6 8,6 
Cuerda media aerodinámica (m) 3,5 3,52 
Superficie alar (m2) 100,3 100 
Coeficiente de volumen 0,7 0,7 
 
Con el coeficiente de volumen de 0,7, y suponiendo una distancia de 8,6 m desde el 
centro aerodinámico del ala al centro aerodinámico del estabilizador horizontal, se 
obtienen los valores expresados a continuación. 
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𝑆ℎ =
𝑉𝑡 · 𝑐̅ · 𝑆𝑤
𝑙ℎ
=
0,7 · 3,498 · 101
8,6
= 28,8 𝑚2  ( 6) 
Para determinar la forma en planta de la superficie horizontal se partirá de valores 
típicos de aviones similares obtenidos de la referencia consultada y mostrados en la 
Tabla 10, donde también hay los correspondientes al del avión del proyecto. 
 
Ilustración 23: Dimensiones del estabilizador horizontal (mm). 
Tabla 10: Valores comunes y finales para el dimensionado de la superficie horizontal. (5) 
 
Sup. Horizontal 
(comunes) 
Avión del proyecto 
Diedro (o) 0 - +25 0 
Ángulo de incidencia 0 0 
Alargamiento 2,2 – 5,1 3,2 
Ángulo de flecha 0 – 17 0  
Estrechamiento 0,33 – 1 0 
 
El estabilizador horizontal también será necesario establecerlo en una posición en el eje 
vertical. Durante el diseño conceptual no se tiene en cuenta, pero es importante 
conocer ciertos factores que afectarán a la funcionalidad de la aeronave, como son: 
- La posibilidad de aparecer el fenómeno de la súper-pérdida en que las 
superficies de control se ven afectadas por la pérdida y resulta imposible salir de 
la situación. 
- La posición vertical del estabilizador vendrá dada de manera que quede fuera de 
la estela de los motores de este avión. 
Para determinar un valor inicial se ha supuesto un metro de distancia de altura desde el 
plano del ala. Con esta distancia se hace coincidir el borde de ataque del estabilizador 
horizontal con el vertical, y además quedará fuera de la estela de los motores.  
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6.3.2.2. Superficie vertical 
El diseño preliminar del estabilizador vertical es un proceso más complejo que el del 
estabilizador horizontal, pues además de que el comportamiento del flujo lateral del aire 
respecto del avión no es conocido, la actitud del avión no es simétrica y el flujo es muy 
complejo.  
Entre las funciones de un estabilizador vertical se encuentran: 
- Garantizar el control del avión tras un fallo del motor crítico. En esta situación, la 
superficie vertical de cola deberá compensar las fuerzas. 
- Asegurar la estabilidad estática lateral. 
- Permitir que el avión aterrice con viento cruzado 
- Producir las fuerzas necesarias para maniobrar el avión fuera del plano vertical.  
El criterio a utilizar para el dimensionado depende del tipo de aeronave. Tratándose de 
un avión con los motores en el ala, se utilizará el criterio de fallo de motor crítico que 
impondrá una superficie mínima que deberá tener esta superficie de control. Aun así, 
una primera aproximación puede realizarse con el coeficiente de volumen del 
estabilizador vertical.  
𝑉𝑣 =
𝑙𝑣𝑆𝑣
𝑆𝑤 · 𝑏
 ( 7) 
Se puede observar como diferencia con respecto al coeficiente de volumen de la 
superficie horizontal, que se utiliza el parámetro de la envergadura en lugar de tomar la 
cuerda media aerodinámica. Para el estabilizador vertical únicamente se disponen datos 
del Canadair CL – 215, presentados en la Tabla 11. 
Tabla 11: Dimensiones del estabilizador vertical de aviones similares. (5) 
 Canadair CL – 215 Avión del proyecto 
Envergadura (m) 28,6 30 
Superficie alar (m2) 100,4 101 
Superficie vertical (m2) 17,3 17,8 
Distancia a la cola (m) 8,9 8,5 
Coeficiente de volumen 0,05 0,05 
 
Con el valor del coeficiente de volumen de 0,05, y la distancia del centro aerodinámico 
del ala al centro aerodinámico  del estabilizador vertical de 8,5 m, se ha obtenido la 
superficie vertical.  
Del mismo modo que para la superficie horizontal, para el dimensionado de la vertical se 
han tenido como referencia los valores de la Tabla 12, donde también se pueden 
comparar con los valores elegidos para la aeronave. La forma final de la superficie 
vertical, junto con la horizontal, se puede ver en la Ilustración 25. 
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Ilustración 25: Detalle de la cola del avión, obtenida con el programa XFLR5. 
Tabla 12: Valores comunes y finales para el dimensionado de la superficie vertical. (5) 
 
Sup. Vertical 
(comunes) 
Avión del proyecto 
Diedro (o) 90 90 
Ángulo de incidencia 0 0 
Alargamiento 1,2 – 2,4 1,25 
Ángulo de barrido 0 – 32 0 
Estrechamiento 0,37 – 1 0,375 
 
  
Ilustración 24: Dimensiones del estabilizador vertical (mm). 
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6.3.3. Resistencia 
La resistencia aerodinámica presenta muchas terminologías y múltiples formas de 
descomponerla. Se compone de la combinación de fuerzas de presión y esfuerzos de 
fricción. En el desarrollo del cálculo se pueden separar en resistencia inducida y de 
perfil, ambas con diferente procedencia.  
La resistencia inducida es un tipo de resistencia de presión que es debida a la fuerza de 
sustentación. Puede subdividirse en resistencia de vórtices y de onda, pero en este 
estudio no se ha tenido en cuenta esta última ya que la velocidad del avión de este 
proyecto es suficientemente baja como para despreciarla.  
 La resistencia de perfil, conocida también como parásita, se produce por la fricción del 
cuerpo con el flujo por lo que interviene la forma del cuerpo y la superficie mojada de la 
que dispone.  
6.3.3.1. Resistencia inducida 
Los vórtices creados por el ala cuando se genera sustentación provocan una disminución 
del ángulo de ataque efectivo que reduce la sustentación producida. Este fenómeno, 
además, causa un aumento de la resistencia, y es la conocida como resistencia inducida.  
𝐶𝐷𝑖 =
𝐶𝐿
2
𝜋 · 𝛬 · 𝑒
 ( 8) 
Donde, en caso de alas sin flecha,  
𝑒 = 1,78(1 − 0,045 · 𝛬0,68) − 0,64 ( 9) 
Con los valores del avión del proyecto, se ha realizado el siguiente desarrollo: 
𝛬 = 8,91 
𝑒 = 1,78(1 − 0,045 · 8,910,68) − 0,64 = 0,7855 
𝐶𝐷𝑖 =
𝐶𝐿
2
𝜋 · 8,91 · 0,7855
=
𝐶𝐿
2
21,98
 ( 10) 
6.3.3.2. Resistencia parásita 
Las extensiones de superficie provocan una fuerza de oposición al movimiento de la 
aeronave, y es mayor en cuanto más superficie mojada se dispone.   
La única intervención del fuselaje en la aerodinámica es el incremento de la fuerza de 
resistencia. Aun así, no se puede prescindir de este ya que es importante para la misión 
del avión. La contribución del fuselaje en la resistencia se incluye en el coeficiente de 
resistencia parásita, CD0. El cálculo de este viene dado por las expresiones que siguen.  
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𝐶𝐷0𝑓 = 𝐶𝑓 · 𝑓𝐿𝐷 · 𝑓𝑀 ·
𝑆𝑤𝑒𝑡𝑓
𝑆
 ( 11) 
Estos términos corresponden, respectivamente, al coeficiente de fricción, a la función 
que relaciona longitud y diámetro del fuselaje, función que relaciona con el número de 
Mach, y por último a la relación entre la superficie mojada del fuselaje y la superficie 
alar de referencia. 
A partir del cálculo del número de Reynolds, se obtiene el tipo de flujo que se dispone. 
Se han supuesto a nivel del mar una velocidad de crucero de 315 km/h correspondiente 
a los 87,5 m/s que figura en la expresión numérica, y la longitud del avión de 15 m.  
𝑅𝑒 =
𝜌𝑉𝐿
µ
=
1,225 · 87,5 · 15
1,33 · 10−5
= 98.684.210 
Conociendo que se dispone de un flujo turbulento, basándose en las relaciones 
encontradas por Prandtl, el coeficiente de fricción para un flujo turbulento se calculará 
con la expresión ( 12)  
𝐶𝑓 =
0,455
(log10(𝑅𝑒))2,58
= 2,13 · 10−3 ( 12) 
Para las funciones de la longitud y radio, y del número de Mach, se utilizan las fórmulas ( 
13) y ( 14), obtenidas de la referencia (9). 
𝑓𝐿𝐷 = 1 +
60
(
𝐿
𝐷)
3 + 0,0025 · (
𝐿
𝐷
) = 1 +
60
(
15
2,14)
3 + 0,0025 · (
15
2,14
) = 1,19 
( 13) 
 
𝑀 =
𝑉
𝑎
=
87,5
340
= 0,25 
𝑓𝑀 = 1 − 0,08 · 𝑀
1,45 = 1 − 0,08 · 0,251,45 = 0,988 ( 14) 
La superficie mojada del fuselaje se ha obtenido del modelo 3D, 
𝑆𝑤𝑒𝑡 = 84,93 𝑚
2  ( 15) 
𝑆 = 98.77 𝑚2 ( 16) 
De modo que con los parámetros obtenido de las expresiones de la ( 12) a la ( 16) se ha 
substituido en ( 11). 
𝐶𝐷0𝑓 = 2,13 · 10
−3 · 1,19 · 0,988 · (
84,93
98,77
) = 2,15 · 10−3 ( 17) 
 
En la resistencia parásita también contribuye el efecto del tren de aterrizaje. Dada la 
fase de diseño preliminar en la que se encuentra  este avión, el coeficiente de 
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resistencia del tren de aterrizaje se estimará con los valores típicos que se estiman en la 
bibliografía consultada (10). En la Ilustración 26 se muestra la tabla de dicha referencia.  
 
Ilustración 26: Coeficientes de resistencia con flaps y tren deflectados. (10) 
De esta tabla pues, se obtiene un valor aproximado para el coeficiente de resistencia. 
𝐶𝐷0,𝑙𝑎𝑛𝑑𝑖𝑛𝑔 𝑔𝑒𝑎𝑟 = 0,02  ( 18) 
El coeficiente total de la resistencia parásita es por tanto, 
𝐶𝐷0 = 𝐶𝐷𝑜𝑓 + 𝐶𝐷0,𝑙𝑎𝑛𝑑𝑖𝑛𝑔 𝑔𝑒𝑎𝑟 = 2,15 · 10
−3 + 0,02 = 0,02215 ( 19) 
6.3.3.3. Resistencia total  
Una vez obtenidos los efectos de ambos tipos de resistencia se ha calculado el 
coeficiente total de resistencia que será la suma de los efectos anteriores. La polar del 
avión se muestra en la expresión ( 20) y que da lugar a la gráfica de la Ilustración 27. 
𝐶𝐷 = 0,02215 +
𝐶𝐿
2
21,98
 ( 20) 
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Ilustración 27: Gráfica de la polar del avión obtenida a partir de los coeficientes de resistencia.  
Conocido el coeficiente de resistencia, a partir de la definición de fuerza de resistencia 
se ha obtenido el gráfico en que se muestra la evolución de esta fuerza de oposición con 
respecto a la velocidad del avión.  
𝐷 =
1
2
· 𝜌 · 𝑆 · 𝑉2 · 𝐶𝐷 =
1
2
· 𝜌 · 𝑆 · 𝑉2(𝐶𝐷0 + 𝐶𝐷𝑖) ( 21) 
 
 
Ilustración 28: Gráfica de la evolución de la resistencia total con respecto a la velocidad del avión. 
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6.4. Estabilidad y control 
6.4.1. Equilibrado de pesos 
Una parte importante del dimensionado consiste en la colocación del centro de 
gravedad del avión. Por ello, tras una definición preliminar de dimensiones del ala, 
superficies de control y fuselaje se ha supuesto una disposición del tren de aterrizaje 
para conocer el centro de gravedad del conjunto. En primer lugar es necesario hacer una 
estimación de los pesos de las diferentes partes, y es por ello que se ha recurrido a 
aviones similares. En la referencia (11) se disponen de tablas con los valores detallados 
de algunos modelos, y se han elegido los que son más parecidos al deseado, desde el 
punto de vista de peso máximo en despegue, sistema propulsivo y longitud total.  
6.4.1.1. Estimación del peso de los componentes 
A partir de los valores reales de dichos aviones, se ha encontrado la relación de peso de 
cada uno de los grupos en relación al peso en despegue. Con un valor promedio y 
multiplicando por el peso en despegue del avión del diseño, se han obtenido los pesos 
de las distintas partes que conforman la aeronave. En el Anexo de Estabilidad se puede 
observar con detalle el proceso realizado.  
6.4.1.2. Posición del centro de gravedad 
En la Tabla 13 se muestran los pesos de los diferentes bloques del avión con la 
estimación de la posición en el eje x y en el eje z. Cabe mencionar que todas las 
distancias están tomadas desde el morro del avión y están en metros.  
El centro de gravedad se moverá durante la carga del avión y es necesario conocer este 
margen de variación. Para ello, se ha estudiado el movimiento de este en diferentes 
situaciones y procedimientos de carga. Dependiendo si se opta por una configuración de 
máximo peso de combustible (MFW), o de máxima carga de pago (MZFW), los pesos del 
avión estarán distribuidos de manera distinta. Además, también influye el 
procedimiento utilizado durante la carga, siendo diferente si se carga primero el 
combustible, el retardante químico, o los depósitos de agua. Es por este motivo que se 
han estudiado las siguientes combinaciones de procedimientos.  
a)  Combustible + Retardante + Agua 
b) Combustible + Agua + Retardante 
c) Retardante + Agua + Combustible 
d) Agua + Retardante + Combustible 
e) Agua + Combustible + Retardante  
f) Retardante + Combustible + Agua 
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Tabla 13: Pesos de las partes del avión con la estimación del centro de gravedad respecto el morro del 
avión. (11) 
 
Peso (kg) x W·x z W·z 
Fuselaje 2297 5,85 13435 1,1 2526 
Ala 2089 4,85 10131 2,7 5640 
Empenaje 525 12,9 6776 3,5 1838 
Motores 1150 3,86 4439 3,1 3565 
Tren de aterrizaje 812 8 6499 0,6 487 
Equipamiento fijo 2425 3 7274 0,7 1697 
      
Peso en vacío 9298 
    
      
Trapped fuel and oil 100 4,85 485 2,7 270 
Tripulación 182 3 546 1,4 255 
      
Peso en vacío operacional 9580 
    
      
Combustible 5226 4,85 25346 2,7 14110 
Carga de pago 6000 5,8 34800 1,1 6600 
Agua 5000 5,5 27500 1,25 6250 
Retardantes 1000 7,3 7300 0,8 800 
      
Peso en despegue 20138 
    
 
En el mismo anexo de Estabilidad se muestran las tablas con los cálculos realizados, que 
son los valores que dan como resultado las siguientes imágenes.  
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Ilustración 29: Variación del centro de gravedad en el eje X durante la carga MZFW.  
En la Ilustración 29 se muestra la variación de la posición del centro de gravedad 
dependiendo del procedimiento de carga utilizado. Se observa cómo se parte de la 
posición del peso en vacío, y el centro de masas se desplaza hacia el morro cuando la 
tripulación sube a bordo. A partir de este punto aparecen tres ramas que corresponden 
a la carga de Agua, Combustible y Retardante, de las cuales aparecen dos ramificaciones 
más, haciendo posible así, la representación de las combinaciones de carga posibles, 
siguiendo la leyenda del gráfico. Se observa además, que el punto final es siempre el 
mismo que corresponde a la posición cuando el avión tiene el peso máximo en 
despegue.  
A partir de las posiciones obtenidas, podemos calcular el máximo rango de variación del 
centro de gravedad para este criterio de carga, restando la posición más adelantada a la 
coordenada más atrasada. 
𝑅𝑎𝑛𝑔𝑜 (𝑀𝑍𝐹𝑊) = 0,5 𝑚 
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Ilustración 30: Variación del centro de gravedad en el eje X durante la carga MFW. 
Del mismo modo, en la Ilustración 30, se parte del peso en vacío y la posición del centro 
de gravedad evoluciona con los distintos procesos de carga. Como se observa, también 
en este caso, todas las combinaciones se unen en el punto correspondiente al avión con 
el máximo peso en despegue. El rango de variación de la posición, con este criterio de 
carga es: 
𝑅𝑎𝑛𝑔𝑜 (𝑀𝐹𝑊) = 0,77 𝑚 
Como se puede observar, el rango de variación con el criterio de máximo peso de 
combustible es mayor que en la máxima carga de pago. El motivo es porque el 
combustible está situado en el ala del avión, que tiene una posición más adelantada 
respecto el centro de gravedad. Al añadir más carga de combustible, provoca el 
adelantamiento de la posición del este punto característico.  
 
Una vez situado el centro de gravedad, con un estudio de estabilidad más extensivo, que 
queda fuera del alcance de este proyecto, se obtendría una relación del centro de 
gravedad y del centro aerodinámico en función de la superficie de cola. Con ello, se 
obtendría un valor más ajustado de la superficie de cola que deberá substituir al 
obtenido por el método del coeficiente de volumen.  
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6.4.2. Superficies de control del ala 
6.4.2.1. Flaps 
En primer lugar es necesario conocer las dimensiones que va a tener el flap en relación a 
la cuerda del ala. El desarrollo de la toma de decisión se puede ver con más detalle en el 
anexo de estabilidad y control.  
Así pues, el tamaño de estos dispositivos hipersustentadores se ha tomado de un 25% 
de la cuerda, y se deflectarán 25° en el despegue, y 35° durante el aterrizaje.  
 
Ilustración 31: Gráficas para el dimensionado de los flaps. (12) 
Con el objetivo de cumplir las maniobras más exigentes, como son el aterrizaje y el 
despegue, se han estudiado ambas situaciones por separado, siguiendo el mismo 
proceso. De la Ilustración 31 se obtienen los valores siguientes, necesarios para los 
cálculos de ambas maniobras.  
𝑐𝑓
𝑐
= 0,25 → 𝜏 = 0,62 ( 22) 
𝛿 = 25° = 0,44 𝑟𝑎𝑑 → 𝜂 = 0,76 ( 23) 
𝛿 = 35° = 0,61 𝑟𝑎𝑑 → 𝜂 = 0,67 ( 24) 
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Despegue 
Durante la maniobra de despegue, se ha establecido que la velocidad sea 1,2 veces la de 
pérdida, para garantizar la seguridad. Con ella, se ha calculado el coeficiente de 
sustentación necesario.  
𝑉𝑇𝑂 = 1,2 · 𝑉𝑆𝑇 = 50,54 𝑚/𝑠 → 181,95 𝑘𝑚/ℎ 
𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥 𝑇𝑂 =
2𝑊𝑔
𝜌𝑣2𝑆
=
2 · 20138 · 9,81
1,225 · 50,542 · 101
= 1,25 ( 25) 
 
Imponiendo una altitud de aeropuerto de 8000 ft, 2440 m, el coeficiente de 
sustentación será 1,6. Con tal de garantizar la seguridad y posiblemente acortar la 
distancia de despegue, se incluirán los flaps de borde de salida, estimando un 
incremento de CL=0,15. 
∆𝐶𝑙0 = 2𝜋𝜏𝛿𝜂 = 2 · 𝜋 · 0,62 · 0,44 · 0,76 = 1,273 
∆𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥 = 0,92 · ∆𝐶𝑙0 ·
𝑆𝑓𝑤
𝑆𝑤
 ( 26) 
𝑆𝑓𝑤 =
𝑆𝑤 · ∆𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥
0,92 · ∆𝐶𝑙0
=
101 · 0,15
0,95 · 1,273
= 12,93 𝑚2 ( 27) 
 
Aterrizaje 
El aterrizaje es una maniobra que se realiza a muy baja velocidad. Además, este avión 
durante el llenado de los depósitos en una lámina de agua deberá volar a baja velocidad, 
por lo que deberá ser capaz de dar buena respuesta. Por ello, se ha impuesto una 
velocidad mínima de 61 kts, unos  120 km/h. Se calculará el coeficiente de sustentación 
necesario con el peso de 3000 kg de combustible y a nivel de mar. 
𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥𝐿 =
2𝑊𝑔
𝜌𝑣2𝑆
=
2 · (11125 + 3000) · 9,81
1,225 · 33,32 · 101
= 2 ( 28) 
Así, el incremento de sustentación será de 0,21, añadiendo un 5% de seguridad.  
∆𝐶𝑙0 = 2𝜋𝜏𝛿𝜂 = 2 · 𝜋 · 0,62 · 0,61 · 0,67 = 1,59 
𝑆𝑓𝑤 =
𝑆𝑤 · ∆𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥
0,92 · ∆𝐶𝑙0
=
101 · 0,21
0,92 · 1,59
= 14,5 𝑚2 ( 29) 
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Dimensionado  
Tras obtener las superficies de flaps necesarias, se observa como la maniobra de 
aterrizaje será la dimensionante. Posicionando los flaps en la envergadura como se 
muestra en la Ilustración 32 se obtiene una superficie de 15 m2, un valor superior a los 
14,5 limitantes por el aterrizaje. Las dimensiones se muestran en milímetros. 
Tabla 14: Parámetros de los flaps del avión del proyecto. 
 Avión del proyecto 
Sf/S 0,15 
Sf 15,45 m
2 
Cf/c 0,25 
b1/b 0,10 
b2/b 0,64 
 
 
Ilustración 32: Detalle del ala con las dimensiones de los flaps. 
6.4.2.2. Alerones 
Los alerones cumplen la función de control del momento de balance y estabilizar el 
avión cuando se produce una distribución no simétrica de las masas. El momento de 
balance generado depende directamente del tamaño, deflexión y posición del alerón 
respecto el eje de simetría del avión. Del mismo modo, para minimizar el tamaño y 
costes del actuador, los alerones de diseñarán para que las fuerzas a ejercer sean lo 
menores posible.  
Para el dimensionado de los alerones se deberán determinar varios parámetros. Los 
valores típicos para los parámetros de los alerones se muestran en la Tabla 15, a partir 
de los cuales se determinarán los valores numéricos concretos para el diseño del avión 
de este proyecto.  
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Tabla 15: Valores típicos para los parámetros de los alerones. (5) 
 Valores típicos CL – 215  Avión del proyecto 
Sa/S 0,05 – 0,1 0,08 0,06 
Ca/C 0,15 – 0,25 0,26 0,25 
ba/b 0,2 – 0,3 - 0,32 
bai/b 0,6 – 0,8 0,64 0,65 
ba0/b 0,9 – 1 0,95 0,97 
δAup 30
o 25o 25
o 
δAdown 30
o 25o 25
o 
 
𝑆𝑎 = 0,06 · 𝑆𝑤 = 0,06 · 101 = 6 𝑚
2 ( 30) 
 
Ilustración 33: Detalle del ala con las dimensiones de los alerones (mm). 
6.4.3. Superficies de control de la cola 
6.4.3.1. Timón de profundidad 
Con los valores del avión más similar, que es el Canadair Cl-215, se ha obtenido una guía 
para la obtención de la superficie para el timón de profundidad. A partir de las 
dimensiones del estabilizador horizontal, se han calculado las medidas del timón de 
profundidad que resulta viable, y se ha visto como no difiere en exceso con los valores 
del avión canadiense.  
Tabla 16: Valores del timón de profundidad. 
 CL – 215  Avión del proyecto 
Se/Sh 0,28 0,25 
Ce/C 0,4 0,26 
δdown 25
o 25o 
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𝑆𝑒 = 0,25 · 𝑆ℎ = 0,25 · 28,8 = 7,2 𝑚
2 ( 31) 
 
Ilustración 34: Dimensiones del timón de profundidad (mm). 
6.4.3.2. Timón de dirección 
Del mismo modo que para el timón de profundidad, el diseño del timón de dirección se 
ha partido de la relación entre superficies que tiene el Canadair. Tras el cálculo de la 
superficie necesaria se han establecido las dimensiones superior e inferior para obtener 
dicha superficie. Estas dimensiones se pueden ver en la Tabla 17 y en la Ilustración 35. 
Tabla 17: Valores del timón de dirección. 
 CL – 215  Avión del proyecto 
Sr/SV 0,35 0,35 
Cr/C (arriba) 0,41 0,4 
Cr/C (abajo) 0,57 0,35 
δ 25o 25
o 
𝑆𝑟 = 0,35 · 𝑆𝑣 = 0,35 · 17,85 = 6,25 𝑚
2 ( 32) 
 
Ilustración 35: Dimensiones del timón de dirección (mm). 
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6.4.4. Estabilidad estática del avión  
Una vez estudiado el centro de gravedad y las diferentes superficies de control del 
avión, es lógico que el siguiente paso de análisis sea el estudio de estabilidad del avión 
completo. Una parte de la estabilidad se ha analizado en la decisión de la forma en 
planta del ala ya que resulta importante obtener un coeficiente de momentos adecuado.  
Tras la elección de las dimensiones de las superficies de control y situación del centro de 
gravedad, se ha realizado un análisis con la ayuda del programa XFLR5.  
 
Ilustración 36: Imagen de las superficies aerodinámicas del avión para el análisis de estabilidad en XFLR5. 
En la Ilustración 36 se puede observar el modelo utilizado para el análisis en el programa 
utilizado. Con la definición de las dimensiones de las distintas superficies se han 
obtenido datos de las diversas respuestas aerodinámicas del avión.  
A continuación, en la Ilustración 37, se muestra la gráfica obtenida con la exportación de 
datos. En ella se observa una línea de pendiente negativo, y de ordenada al origen 
negativa. Para generar estabilidad estática en cabeceo es necesario que para cualquier 
cambio en el ángulo de ataque se generen momentos que se opongan al cambio. Esto 
implica que un diseño estable viene dado por un gráfico Cm – α con pendiente negativa.  
A partir de la función que aproxima la recta se obtiene un coeficiente de momentos nulo 
con un ángulo de ataque de aproximadamente -0,75o. No es muy deseable tener un 
ángulo de equilibrio negativo ya que no interesa desde el punto de vista de la 
sustentación, pero en este caso este valor está muy cerca de cero por lo que llegamos a 
la conclusión que el avió del proyecto es estáticamente estable.  
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Ilustración 37: Gráfica de la relación del coeficiente de momentos respecto del ángulo de ataque.  
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6.5. Diseño hidráulico 
6.5.1. Estabilidad hidrostática en hidroaviones 
Uno de los factores más importantes en el diseño de hidroaviones o aviones anfibios es 
la estabilidad en el agua. En el anexo de diseño hidráulico se explican los factores y 
parámetros que intervienen en la estabilidad hidrostática. Normalmente, se asegura el 
diseño basándose en diseños anteriores que ya funcionaban y aplicando algún cambio o 
mejora. Este proyecto trata del diseño de una hidrocanoa anfibia por lo que nos 
centraremos en el estudio de este caso.  
La estabilidad más importante a tener en cuenta en este tipo de aeronave es la 
estabilidad lateral ya que la longitudinal de la que goza es suficientemente grande como 
para no tenerla en cuenta.  
Las hidrocanoas requieren del uso de flotadores auxiliares colocados en las puntas del 
ala para asegurar la estabilidad lateral de la aeronave. Estos flotadores están situados a 
una distancia l del plano de simetría y necesita que la aeronave tenga una inclinación θ 
para sumergirse. Los valores numéricos dependen de cada modelo.  
Cuando los flotadores se sumergen aparece un momento corrector de valor: 
𝑀𝑅 =  ∆𝑦 · 𝑙 · 𝑐𝑜𝑠𝜃 ( 33) 
Y a la vez un momento de perturbación debido a la inclinación lateral: 
𝑀𝑃 = 𝑊 · ℎ𝑀𝐶 · 𝑠𝑖𝑛𝜃 
 
( 34) 
Donde W es el peso de la aeronave y ℎ𝑀𝐶  la altura metacéntrica.  
Entonces 𝑀𝑅 tiene que ser mucho mayor que 𝑀𝑃 para que los momentos perturbadores 
como un viento lateral queden anulados. Estos momentos perturbadores se ha 
calculado para casos representativos y se ha encontrado que son bastante menores que 
el momento debido a la inclinación. De este modo: 
𝑀𝑅 = 𝐶 · 𝑀𝑃 ( 35) 
∆𝑦 · 𝑙 · 𝑐𝑜𝑠𝜃 = 𝐶 · 𝑊 · ℎ𝑀𝐶 · 𝑠𝑖𝑛𝜃 ( 36) 
Siendo C un coeficiente que determina si el diseño es satisfactorio o no. Se ha 
encontrado para varios modelos y varía entre 1,4 y 5,7. 
En la referencia (13) se explica que a partir de los valores de diferentes aeronaves, 
graficando la altura metacéntrica en función del peso de la aeronave se ha encontrado 
una relación aproximadamente lineal. Aun así, no es un resultado final dados los pocos 
datos que se tienen, pero pueden ser una base para el comienzo de los cálculos. Con 
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esto, también se ha visto que los mejores resultados de estabilidad hidrostática se 
obtienen cuando las alturas metacéntricas longitudinal y lateral son muy parecidas, sino 
iguales. Esta referencia propone el cálculo con la formula ( 37) la altura metacéntrica 
lateral o transversal y con ( 38) la altura metacéntrica longitudinal.  
ℎ𝑀𝐶 𝑇 =
19,5·𝐵·𝐿·𝑙2
𝑊
  ( 37) 
ℎ𝑀𝐶 𝐿 =
2,10 · 𝑛 · 𝐵 · 𝐿3
𝑊
 ( 38) 
Siendo:  B la anchura del flotador o casco en caso de hidrocanoa, en feet 
  L la longitud del flotador o caso, en feet. 
  n el número de flotadores 
  l el espaciado entre flotadores, en feet. 
  W peso del avión en lb. 
Cabe decir que la expresión para el cálculo de la altura metacéntrica lateral es válida 
únicamente para aviones con dos flotadores.  
Otra forma de cálculo se ha encontrado en la referencia (1) en que se muestra una 
expresión mucho más sencilla que relaciona la altura metacéntrica con el peso de la 
aeronave, relacionadas por una constante K cuyo valor varía dependiendo del tipo de 
hidroavión.  
ℎ𝑀𝐶 = 𝐾 √𝑊
3
 ( 39) 
Los valores de K se muestran en la siguiente tabla.  
Tabla 18: Valores de k para los diferentes tipos de hidroaviones. 
Tipo de hidroavión  Valor de K 
Hidrocanoa con flotadores a los lados 0.75 
Hidrocanoa con flotadores en las puntas del ala 1 
Hidroavión con un flotador principal 1.2 
Hidroavión con dos flotadores 1.4 
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6.5.2. Hidrodinámica 
La hidrodinámica es la parte de la hidráulica que estudia el comportamiento de los 
líquidos en movimiento. Como fluido, el agua busca su propio nivel creando una 
superficie plana, lisa y cristalina. El viento, corrientes u objetos que se mueven a lo largo 
de su superficie crean olas y movimientos que cambian las características de la 
superficie. Hay diversos fenómenos que afectan a las naves que operan en el agua y que 
hay que tener en cuenta.  
6.5.2.1. Resistencia  
Del mismo modo en que los aviones se enfrentan a una resistencia a medida que vuelan 
por el aire, los cascos de las hidrocanoas, o los flotadores de los hidroaviones, 
experimentan también una resistencia a medida que se mueven por el agua. La 
resistencia cambia proporcional al cuadrado de la velocidad. 
Las fuerzas que padece una aeronave mientras opera en el agua son mucho más 
complejas que las que padece en tierra. La fricción en aviones terrestres actúa 
únicamente en el punto de contacto entre el suelo y el neumático del tren de aterrizaje. 
En el agua, las fuerzas varían a lo largo de la longitud del fuselaje del avión o de los 
flotadores. Estas fuerzas además cambian según la actitud de cabeceo, el cambio de 
velocidad y por acción de las olas.  
William Froude, en su teoría sobre la resistencia de un barco, determina que la 
resistencia total de un casco en movimiento por la superficie del agua tiene dos 
componentes: la resistencia de fricción y la resistencia residual. 
El cuerpo que está en el agua con un movimiento paralelo a la superficie provoca unos 
esfuerzos tangenciales que dan lugar a la resistencia de fricción. La resistencia residual 
es resultado de la redistribución de presiones alrededor del casco a causa del oleaje u 
otros fenómenos que provienen del movimiento del cuerpo. 
Froude descubrió que las magnitudes principales que dimensionan la resistencia  de 
fricción son la velocidad y la superficie del cuerpo, relacionadas tal como se indica a 
continuación (1). 
𝑅𝐹𝑟𝑜𝑢𝑑𝑒 = 𝑓 · 𝑆𝑤𝑒𝑡 · 𝑉
𝑛 ( 40) 
El término f es el coeficiente de la resistencia de fricción y depende de la calidad de la 
superficie del casco. Se toman valores alrededor de 0,01 – 0,012 para superficies lisas, 
0,0137 – 0,023 para similar al papel de lija de grano fino, 0,0257 para papel de grano 
medio, y hasta 0,0314 cuando el acabado es áspero. El valor de n es de 2 para la mayoría 
de aplicaciones. 
Para la resistencia residual no hay una expresión tan clara y es porque su contribución  
representa un porcentaje muy bajo respecto la resistencia total. Aun así, toma 
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importancia a medida que aumenta la velocidad del hidroavión, pero no crece de 
manera continua o uniforme, sino que aumenta de manera notable en ciertas 
velocidades y menos rápidamente en otras. Este fenómeno viene dado por como las 
olas de proa y de popa interaccionan a medida que la velocidad aumenta.  
6.5.2.2. Velocidad del casco 
Tal como estipula el Principio de Arquímedes, un cuerpo inmerso en un fluido 
experimenta una fuerza de flotación o empuje, equivalente al peso del fluido que 
desplaza. El cuerpo, para poder moverse, deberá desplazar este fluido de su paso. Este 
fenómeno es el que provoca la aparición de olas desde proa hasta popa, que desplazan 
el agua que estorba el paso del bote.  
Las olas que van apareciendo de proa a medida que la nave avanza son de una longitud 
menor que la longitud del casco. Pero a medida que la velocidad de la nave aumenta, la 
longitud de estas olas también lo hace. A una cierta velocidad, la llamada velocidad de 
casco la longitud de las olas es la misma que la longitud del casco de la nave y esto 
conlleva un notable incremento de la resistencia hidrodinámica. Si el diseño del casco, 
ya sea de un barco o de una hidrocanoa, no es correcto, puede ser que la máxima 
velocidad que pueda alcanzar el vehículo en el agua sea la velocidad de casco. 
 
Ilustración 38: Gráfica del fenómeno de la velocidad de casco. (1) 
Para solucionar este problema, se le acostumbra a dar una forma plana al casco que 
permite la generación de una sustentación hidrodinámica. Esta sustentación, también 
llamada hydroplaning, favorece que el casco salga del agua, reduciendo la superficie de 
contacto con el agua y así la resistencia. Esto permite conseguir una velocidad mayor 
que la del casco y hacer posible el despegue. Para calcular la velocidad de casco se usa la 
expresión ( 41). 
𝑉𝑐𝑎𝑠𝑐𝑜 ≈ 𝐾𝑐𝑎𝑠𝑐𝑜√𝐿𝑜𝑛𝑔𝑖𝑡𝑢𝑑 𝑑𝑒𝑙 𝑐𝑎𝑠𝑐𝑜 𝑒𝑛 𝑒𝑙 𝑎𝑔𝑢𝑎 ( 41) 
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Tabla 19: Valores de k para la velocidad del casco. 
 Longitud del casco en ft Longitud del casco en m 
Valor de K 1,3-1,5 knots /ft1/2 4,5-5 km/(h·ft1/2) 
 
Una diferencia muy importante en el diseño de un hidroavión con respecto un barco es 
que este tipo de aviones tienen una discontinuidad en la parte inferior del casco llamada 
escalón. Esta diferencia tiene dos funciones: 
- Cuando el hidroavión ya tiene una velocidad alta y empieza a darse la 
sustentación hidrodinámica, el escalón permite reducir la superficie de contacto 
con el agua reduciendo notablemente la resistencia y favoreciendo la eficiencia 
de esta contribución.  
- Cuando el avión está cerca del despegue, el escalón permite a la aeronave rotar 
sobre este. 
  
Ilustración 39: Algunos ejemplos básicos de diseño del casco de una hidrocanoa en el que se ve el 
escalón.(6) 
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6.5.3. Dimensionado del casco  
A efectos de cálculos, el diseño del casco sigue el mismo proceso que en el diseño de los 
flotadores del otro tipo de hidroaviones. La normativa americana FAR 23.751 establece 
que: 
a) El exceso de flotabilidad mínima sea del 80%. 
b) Cada flotador debe poseer cuatro compartimentos estancos como mínimo.  
c) La aeronave debe permanecer a flote, aún con dos compartimentos totalmente 
inundados.  
En el caso de las hidrocanoas, los compartimentos estancos están situados por debajo 
del suelo de cabina para permitir el acceso a toda la zona habitable a la vez que se 
asegura la flotabilidad de la aeronave. Las características en el agua se determinan a 
partir de: 
1. La carga estática del avión en el agua. 
2. La geometría del casco en relación con la manga principal.  
3. La posición del escalón con respecto al centro de gravedad del hidroavión.  
4. La posición del ala en relación con el resto del fuselaje. 
5. Las características aerodinámicas. 
6.5.3.1. Geometría del casco 
En primer lugar, serán necesarios los principales valores como son la eslora, la manga, el 
puntal, la posición del escalón, o el volumen necesario que debe tener el casco. De la 
referencia (6), se han obtenido los primeros pasos para determinar los valores de los 
parámetros.  
𝑉𝑜𝑙𝑢𝑚𝑒𝑛(𝑚3) =
1,8 · 𝑃𝑒𝑠𝑜 𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙 𝑑𝑒𝑙 𝑎𝑣𝑖ó𝑛(𝑘𝑔. )
1000
=
1,8 · 18240
1000
= 32,83 𝑚3 ( 42) 
𝑀𝑎𝑛𝑔𝑎 (𝑚) = 0,65√𝑉𝑜𝑙𝑢𝑚𝑒𝑛
3
= 0,65 · √32,83
3
= 2,08 𝑚 ( 43) 
𝐸𝑠𝑙𝑜𝑟𝑎 (𝑚) = 6 · 𝑀 = 6 · 2,08 = 12,48 𝑚 → 15 𝑚 ( 44) 
𝑃𝑢𝑛𝑡𝑎𝑙 (𝑚) = 13% 𝐸 = 0,13 · 15 = 1,95 𝑚 ( 45) 
Cabe mencionar que el volumen que se muestra en la ecuación ( 42) corresponde al 
volumen de líquido que deberá desplazar el avión para mantenerse a flote en el agua. Es 
decir, corresponde al volumen de la parte de la aeronave que irá sumergida, u obra viva, 
en términos náuticos.  
En el cálculo ( 44) se observa una modificación del valor, y es que en el proceso de 
estabilidad del avión se ha determinado la longitud total de 15 m. Aun así, se puede 
observar que el valor obtenido no dista mucho de la longitud real del avión. Esto puede 
ser debido a que la distancia de eslora obtenida es la longitud del avión que estará en 
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contacto con el agua. Cuando se entra en detalle en los requisitos de actuaciones en el 
agua que se espera del avión, se procede también a determinar coeficientes de 
velocidad y de carga que ayudarán al dimensionado total. Se definen estos coeficientes 
en las expresiones ( 46) y ( 47).  
𝐶𝑣 =
𝑉
√𝑔 · 𝑀 
 ( 46) 
𝐶∆ =
∆
𝑤 · 𝑀3
 ( 47) 
Durante el diseño del casco se deberán considerar tres situaciones distintas, 
relacionadas con la velocidad del avión en las operaciones en agua: 
- La zona de desplazamiento, en que el avión estará navegando a baja velocidad.  
- La zona de transición, en la que el avión se mueve a la velocidad de casco y 
aparece el planeo.  
- La zona de planeo sobre la parte anterior al escalón.  
La geometría del casco de una hidrocanoa tiene una nomenclatura propia y muy similar 
al léxico de los barcos. En la Ilustración 40 se pueden observar las distintas partes del 
fuselaje de un hidroavión como el de este proyecto con las distintas relaciones entre 
dimensiones.  
En el artículo (14) se describe un estudio de cómo los diferentes parámetros 
geométricos de los flotadores de un hidroavión afectan a la respuesta de la aeronave 
frente las diferentes actuaciones.  
 
Ilustración 40: Esquema de las relaciones entre parámetros geométricos del casco de un hidroavión. 
La manga es el parámetro de referencia para el diseño. En la mayoría de la bibliografía 
todas las dimensiones vienen en relación con la manga principal, que es el ancho de la 
sección más grande del casco, correspondiente a la sección del escalón. Se determina a 
partir de los requisitos de flotación que da la carga de pago. 
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El rediente separa el cuerpo en el fondo a proa y el fondo a popa. Las dimensiones de 
ambas partes tienen gran importancia en cuanto a la respuesta del avión en las 
operaciones de desplazamiento, aterrizaje o despegue. El fondo a proa se divide en dos 
partes de diferente diseño para poder responder a varios requisitos que conllevan 
soluciones opuestas. La parte más posterior del fondo a proa es plana para disminuir la 
resistencia a la velocidad de casco y aumentar la fuerza normal con poca superficie 
mojada y poca salpicadura. La parte más cercana a proa tiene un ángulo de pantoque, o 
deadrise mayor y variable hasta la punta de proa que asegura una buena respuesta a 
bajas velocidades y aguas turbulentas. El fondo a popa en cambio tiene una inclinación 
constante y su función principal es reducir la resistencia de superficie durante altas 
velocidades u operaciones de despegue.  
En el artículo citado (14) se detalla el efecto de parámetros como la altura de la proa, el 
ángulo de quilla o la forma en planta del fuselaje. Para el diseño del fuselaje del avión de 
este proyecto se han utilizado las secciones del modelo estudiado en el artículo que ha 
presentado mejores resultados, y se han adaptado a las dimensiones y requerimientos 
de este proyecto. Por ello, tras la definición de la posición del centro de gravedad se ha 
situado el escalón, y la posición de las diferentes secciones que darán al casco esa forma 
tan característica.  
 
Ilustración 41: Secciones del casco del fuselaje del avión del proyecto. 
En la Ilustración 41 se muestran las formas de las secciones correspondientes a los 
porcentajes del fondo a proa y fondo a popa. La parte izquierda de la imagen representa 
las secciones anteriores y la de la derecha las posteriores al rediente. Se puede observar 
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la variación del ángulo de pantoque y cómo la parte inferior del casco se corresponde a 
una parábola de muy ligera curvatura.  
En la Tabla 20 se muestran los valores de los parámetros del modelo 3D del avión del 
proyecto. 
Tabla 20: Valores de los parámetros geométricos del casco del fuselaje. 
Parámetro geométrico Valor 
Manga (m) 2,14 
Eslora (m) 15 
Puntal (m) 2,60 
Fondo a proa (m) 6,30 
Fondo a popa (m) 8,70 
Altura de proa (m) 1,56 
Altura del rediente (m) 0,20 
Distancia de recto (m) 2,31 
Ángulo de pantoque medio de fondo a proa (o) 42,7 
Ángulo de pantoque medio de fondo a popa (o) 30,5 
Ángulo de quilla (o) 7,8 
Volumen (m3) 32,83 
 
 
Ilustración 42: Esquema de los parámetros geométricos del avión del proyecto. 
 
 
 
 
 
Proyecto de diseño de un avión contra incendios          GrEVA 
 
SÍLVIA FERNÁNDEZ TORRES  79 
6.5.3.2. Estabilidad hidrostática del avión  
Finalizado el diseño del casco y conocidos los parámetros geométricos que lo definen es 
necesario analizar la estabilidad hidrostática del avión del proyecto.  
Cabe mencionar que del mismo modo que el centro de gravedad es variable, el centro 
de flotación también lo es y depende de la  cantidad de volumen sumergido. Con el 
modelo 3D del casco realizado con SolidWorks, se ha simulado con el software de ORCA 
3D que corresponde a una extensión del programa Rhinoceros. A este software se le han 
impuesto la variación del cuerpo sumergido, y se ha obtenido la variación del centro de 
flotación que se muestra en las siguientes gráficas.  
 
Ilustración 43: Variación de la posición longitudinal del centro de flotación. 
 
Ilustración 44: Variación de la posición vertical del centro de flotación.  
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Se puede observar, en primer lugar, como los ejes de las gráficas no están definidos del 
mismo modo. El motivo de la decisión es para obtener una información visual de la 
variación de este punto. Dicho esto, se puede ver como la posición longitudinal avanza 
hacia la parte posterior del avión conforme aumenta el nivel de inmersión hasta 
estabilizarse en la posición alrededor de los 5 metros. La posición vertical, sin embargo, 
aumenta de manera lineal con el nivel de inmersión del avión.  
Tal como se explica en el Anexo de Estabilidad hidrostática, la posición del metacentro 
es un punto muy representativo de la estabilidad del hidroavión. En el mismo anexo se 
detallan las definiciones de los diversos parámetros relacionados con el estudio de la 
estabilidad hidrostática. Una vez conocida la posición del centro de flotación, se ha 
supuesto constante el centro de gravedad para simplificar el estudio, y con los datos de 
la inercia transversal de la sección proporcionados por el software ORCA 3D, se ha 
utilizado la expresión ( 48). 
ℎ𝑀𝐶 =
𝜌𝐼𝑧𝑧
𝑊
− ℎ𝐶𝐵 ( 48) 
 
La obtención de esta expresión se detalla en el Anexo relacionado con este apartado, y 
un esquema de los parámetros que intervienen se puede observar en la Ilustración 45. 
 
Ilustración 45: Esquema de los parámetros representativos de la estabilidad hidrostática. 
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Ilustración 46: Posición del metacentro en función del nivel de inmersión.  
En la Ilustración 46 se muestra la variación de la posición del metacentro en función del 
nivel de inmersión del avión. El metacentro debe quedar por encima del centro de 
gravedad para generar un momento corrector que produzca una situación de estabilidad 
estable. Se puede ver cómo estas condiciones se producen a partir de 1 metro de 
inmersión. La estabilidad transversal es crítica cuando el avión está parado o circula a 
baja velocidad utilizando la capacidad de flotabilidad del fuselaje. En estas condiciones, 
la línea de flotación está alrededor de 1 metro, tal como se explica a continuación, así 
que se puede considerar el avión del proyecto como estable en el agua.  
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6.5.3.3. Flotadores de las puntas del ala 
En el capítulo de conceptos previos se ha presentado la función de los flotadores 
auxiliares de que disponen los hidroaviones de tipo hidrocanoa en las puntas del ala. 
Tienen un papel importante para mejor la estabilidad lateral en el agua y el 
procedimiento de diseño de los mismos también está determinado.  
En primer lugar es necesario situar la línea de flotación de la aeronave. Para ello, se 
remite al cálculo del volumen a desplazar, expuesto en la expresión ( 42) de este mismo 
capítulo. Se determina el volumen necesario de 32,83 m3 para obtener una flotación 
segura, y esto establece la línea de flotación a  aproximadamente 1,1 m desde la parte 
más baja del escalón del casco. Suponiendo una forma tetraédrica de dimensiones como 
muestra la Ilustración 47 se obtiene más volumen que el necesario, pero se compensa 
ya que en la realidad el fuselaje no tiene esta forma. 
 
Ilustración 47: Modelo del casco del hidroavión para el cálculo de volúmenes. 
A partir de la línea de flotación, la Ilustración 48 muestra la posición de los flotadores 
auxiliares para garantizar la adecuada estabilidad lateral.  
 
Ilustración 48: Vista frontal de una hidrocanoa con la situación de los flotadores auxiliares.(6) 
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El dimensionado de dichos flotadores se realiza con la fórmula ( 49) obtenida del artículo 
(6), que relaciona la altura metacéntrica transversal, el peso del hidroavión, la distancia 
hasta el flotador auxiliar y el ángulo de máxima inclinación. 
𝑉𝑎𝑢𝑥 =
𝑊 · (ℎ𝑀𝐶 + 0,4 √𝑊
3
)
1000 · 𝑑 · 𝑐𝑜𝑡𝑔𝜃
 ( 49) 
Dónde, 
𝑊 es la masa del avión (kg) 
ℎ𝑀𝐶  es la altura metacéntrica, distancia del metacentro al centro de gravedad (m)  
Introduciendo los valores numéricos de este caso,  
𝑉𝑎𝑢𝑥 = 20138 ·
0,014 + √20138
3
1000 · 14 · 𝑐𝑜𝑡𝑎𝑛𝑔(40)
= 1 𝑚3 
Con el volumen total que deben tener los flotadores auxiliares se encuentran las 
dimensiones de longitud, alto y ancho. En la Tabla 21 se muestran los valores de las 
dimensiones de los flotadores auxiliares del avión de este proyecto, así como de la 
posición de estos.  
Tabla 21: Características de dimensiones y posición de los flotadores auxiliares. 
Característica Valor 
Longitud (m) 2,6 
Altura (m) 0,6 
Ancho (m) 0,6 
Volumen (m3) 0,94 
Distancia al plano de simetría del avión (m) 14 
Ángulo de máxima inmersión (o) 4 
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6.5.4. Amerizaje 
La operación de aterrizaje en el agua debe cumplir los requisitos que establece las leyes 
FAR25 que aplican a una aeronave con las dimensiones del avión del proyecto. En el 
artículo 25.527, también en la misma normativa europea CS-25,  estipula  que el factor 
de carga durante el aterrizaje en el agua calculado a partir de la formula ( 50), no 
debería ser mayor que 2. 
𝑛𝑤𝑙 =
𝐶1 · 𝑉𝑠0
2
(𝑡𝑎𝑛(𝛽))
2
3 · 𝑊
1
3
 ( 50) 
En la que,  
𝑛𝑤𝑙 es el factor de carga para el amerizaje 
𝐶1 factor empírico para operaciones de hidroaviones, es igual a 0,012 
𝑉𝑠0 velocidad de entrada en pérdida en nudos del hidroavión con flaps extendidos 
para aterrizaje 
𝛽 ángulo de pantoque, o deadrise en grados 
𝑊 peso del avión en el aterrizaje en libras 
Substituyendo los valores de dichos parámetros para el avión de este proyecto que se 
han ido calculado hasta ahora, se obtiene un desarrollo como el mostrado en la 
expresión ( 51). 
𝑛𝑤𝑙 =
0,012 · 692
tan(42,7)
2
3 · (31169,12)
1
3
= 1,915 ( 51) 
 
El factor de carga resultante es menor a 2 por lo que el diseño cumple con los 
requerimientos de la normativa.  
6.5.5. Despegue desde el agua 
Durante el vuelo de la aeronave, los motores deben superar la fuerza de resistencia 
aerodinámica, pero en el agua, la resistencia que ofrece la superficie del agua es mayor y 
es un fenómeno importante a tener en cuenta, sobretodo en la operación de despegue.  
A partir de la expresión de la resistencia de Froude ( 40) presentada en el apartado de 
Resistencia en el capítulo de Diseño Hidráulico  y con la substitución de los valores del 
avión del proyecto, se obtiene la gráfica de la Ilustración 49.  
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Ilustración 49: Evolución de la resistencia del agua con respecto a la velocidad del casco. 
Esta gráfica corresponde al comportamiento de la resistencia del agua con respecto a la 
velocidad de desplazamiento del hidroavión. Aun así, no es del todo real, ya que a cierta 
velocidad, las alas del avión empiezan a crear sustentación haciendo disminuir la 
superficie mojada y del mismo modo la resistencia.  
En la Ilustración 50 se observa una gráfica comparativa entre la resistencia que produce 
el agua teniendo en cuenta la disminución de la superficie de contacto a causa del 
despegue y el empuje que dispone la aeronave. El cálculo del empuje que proporcionan 
los motores está detallado más adelante en el capítulo de Actuaciones, en el que se ha 
modelizado el comportamiento de estos.   
 
Ilustración 50: Gráfica comparativa entre la fuerza de resistencia del agua y el empuje de los motores.  
 En el caso que nos ocupa, el despegue desde el agua, es de interés observar que la 
potencia y el empuje proporcionados por los motores hacen viable el despegue desde el 
agua en el rango de velocidades propio del avión.  
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6.5.6. Operaciones en el agua  
El pilotaje de los hidroaviones es más complejo que el de un avión de tierra ya que 
además de los conocimientos aéreos requiere de conocimientos del medio acuático. La 
mayor diferencia en operaciones se observa en la fase de taxi ya que el hidroavión 
estará permanentemente en movimiento por la fuerza del viento o las corrientes del 
agua, sin la posibilidad de utilizar frenos. En la operación en el agua, se distinguen tres 
posiciones o actitudes de la aeronave que se diferencian por la posición del casco en el 
agua y la velocidad del avión.  
- Posición de desplazamiento o idling position, la flotación del casco soporta la 
carga entera de la aeronave y permanece en una actitud de reposo en el agua. 
Los motores se mantienen a las menores revoluciones únicamente para 
controlar la velocidad y así prevenir sobrecalentamiento o salpicaduras. La 
maniobrabilidad en el agua crece ya que es mayor cuanto mayor parte del timón 
permanezca sumergido.  
 
 
Ilustración 51: Posición de desplazamiento de un hidroavión de flotadores. (3) 
 
- Posición de arada o plowing position, en que la potencia del motor se aumenta 
que junto con el aumento de la presión hidrodinámica en la base del casco 
provoca que el centro de flotación se mueva hacia la popa. Esta posición 
produce una resistencia muy alta, por lo que será recomendada únicamente si la 
intención es llegar a una velocidad superior.  
 
 
Ilustración 52: Posición de arada o plowing de un hidroavión de flotadores. (3) 
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- Posición en el escalón o planing position, en que la mayoría del peso de la 
aeronave la soporta la sustentación hidrodinámica que depende de la velocidad. 
La aparición de esta sustentación reduce la resistencia que produce el agua 
favoreciendo a la llegada de la velocidad de despegue del avión. Se trata de una 
posición de equilibrio en que el hidroavión se desplaza únicamente en contacto 
con el agua a través del escalón. Una inclinación demasiado pronunciada del 
morro, provocaría que la parte posterior del casco tocara el agua aumentando la 
resistencia y disminuyendo la velocidad.  Este desplazamiento es el utilizado en 
operaciones para el despegue, y durante el llenado de los depósitos a través de 
una lámina de agua.  
 
 
Ilustración 53: Desplazamiento en el escalón o planeo de un hidroavión de flotadores. (3) 
A pesar de tratarse de las imágenes de un tipo diferente de hidroavión al del proyecto, 
el diseño de los flotadores sigue el mismo procedimiento que el casco de una 
hidrocanoa, y por ello el comportamiento en el agua será muy parecido.  
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6.6. Estructura primaria 
El diseño conceptual no suele conllevar un análisis estructural. En esta fase del diseño, 
se confía en los modelos ya funcionales que se toman como referencia.  
En este apartado se supondrá el avión como el conjunto de 4 elementos: ala, fuselaje, 
cola y tren de aterrizaje. Además, con tal de cumplir los requisitos de las normativas 
EASA CS 23.337 y FAR 23.337, se ha aplicado un factor de carga de, 
𝑛𝑝𝑜𝑠𝑖𝑡𝑖𝑣𝑜 = 2 +
24000
44000 + 10000
= 2,44 
𝑛𝑛𝑒𝑔𝑎𝑡𝑖𝑣𝑜 = −0,4 · 𝑛𝑝𝑜𝑠𝑖𝑡𝑖𝑣𝑜 = −0,4 · 2,44 = −0,97 
Se aplicarán estos factores para asegurar la integridad de la estructura, además de un 
factor de seguridad de 1,5 de acuerdo con el apartado CS 23.303 de la misma normativa. 
6.6.1. Materiales 
La decisión de los materiales que se van a utilizar en el diseño de un avión es siempre 
una parte importante ya que de ellos dependerá la resistencia y durabilidad de la 
aeronave. Es imprescindible conocer los esfuerzos a los que va a ser sometido el avión 
con el fin de conocer qué materiales van a poder responder a las necesidades.  
En los inicios de la aviación el material más utilizado fue la madera por su ligereza, pero 
con los años las aleaciones metálicas han ido tomando mayor importancia. Tanto ha sido 
la evolución de este campo de los materiales que actualmente cada vez se están 
utilizando más los materiales compuestos para aplicaciones aeronáuticas. Este tipo de 
materiales presentan grandes relaciones de resistencia y peso, pero a causa de la poca 
experiencia con estos materiales, aún quedan ciertos aspectos por conocer. Además, 
suponen una mayor inversión ya que resultan más caros que las aleaciones de metales 
por lo que los materiales compuestos se utilizarán únicamente en zonas delicadas y 
propensas a impactos. 
6.6.1.1. Elementos estructurales 
El material utilizado para el avión serán diversas aleaciones de aluminio dadas sus 
buenas propiedades. Hay una gran variedad de aleaciones y es por ello que la Asociación 
de Aluminio (Aluminum Association AA) ha adoptado una nomenclatura para 
distinguirlas. Estas aleaciones están divididas en varias series del 1 al 9, según el material 
con el que se haya hecho la aleación. Además, el nombre del tipo de aleación denota el 
porcentaje mínimo de aluminio y el proceso de templado al que ha sido sometido.   
Para la construcción de estructuras de aviones la aleación de aluminio más utilizada es el 
6061. Se encontrará en las alas y el fuselaje como la piel del avión porque resulta un 
material con el que es fácil trabajar y además permanece resistente  la corrosión incluso 
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con la superficie desgastada. Resulta el material idóneo para el revestimiento de este 
avión anfibio ya que este material es también común en la construcción de yates y 
pequeñas embarcaciones. 
En el campo de la aeronáutica es también común la presencia de la aleación 2024, y 
resulta ser más resistente en comparación con la 6061. Aun así, presenta problemas 
frente a la corrosión ya que es poco resistente. Por ello, y su mayor precio, la aleación 
2024 será utilizada en estructuras interiores como son largueros, costillas, o cuadernas.  
El material 6061, es una aleación de aluminio obtenida por precipitación y solidificación 
y contiene magnesio y silicona como componentes principales. El tipo de proceso 
elegido es el T6 en que se diluye y se cura artificialmente (Solutionized and artificially 
aged). Por otro lado, la aleación 2024 utiliza el cobre como elemento primario, y el 
proceso T4 consiste en tratar la solución y se cura naturalmente (Solution treated and 
naturally aged). 
Tabla 22: Propiedades mecánicas de las aleaciones 2024 y 6061. 
 2024 – T4 6061 – T6 
Dureza Brinell 120 95 
Resistencia tensión última 483 MPa 310 MPa 
Resistencia a tracción 345 MPa 276 MPa 
Elongación hasta rotura 18 % 12 % 
Módulo elástico 73,1 GPa 68,9 GPa 
Densidad 2,78 g/cm3 2,7 g/cm3 
 
6.6.1.2. Recubrimiento 
Un avión anfibio va a tener contacto con el agua con la posibilidad también de tratarse 
de agua salada. La alta corrosión que produce el agua hace que sea un aspecto 
importante a tener en cuenta para garantizar una buena durabilidad de la aeronave. 
Para ello, además de utilizar los materiales más resistentes a la corrosión como 
revestimiento, se tratarán con productos y procesos específicos para aumentar esta 
resistencia.  
Todas las partes del avión en contacto directo con el agua se anodizan con sulfúrico y se 
les aplica un sellado de dicromato sódico. Las otras partes del avión que no están en 
contacto directo con el agua reciben una capa de cromato antes de la aplicación de la 
pintura.  
Durante el procero de pintura, en primer lugar se aplica a la zona una primera capa de 
imprimación que asegurará la adherencia de las posteriores pinturas y una primera 
protección anticorrosiva. En segundo lugar se incluye una capa de imprimación de epoxy 
para incrementar esta protección ante la corrosión, ya que es comúnmente utilizada en 
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ambientes marinos. Por último se añade la última capa de pintura que dará el acabado 
final.  
La humedad es un problema común en estos ambientes, por lo que se aplicarán unas 
capas de sellado de cromato de zinc sobre todo en las zonas de unión entre placas del 
metal, donde puede ser más probable la aparición de alguna filtración.  
6.6.1.3. Ventanas 
Las ventanas en la aviación general deberán proporcionar una resistencia al rayado, a la 
presión y a los posibles impactos de pájaros. La mayoría de las ventana utilizadas, están 
formadas de tres capas de plástico acrílico. El cristal más exterior es de acrílico bajo 
presión, el cristal intermedio de acrílico modificado, y el interior está formado por una 
hoja muy fina de acrílico SE-3 que actúa cómo una capa de polvo. Estos componentes 
están diseñados de modo que son capaces que soportar una presión 1,5 veces mayor a 
la normal de operación, con tal de garantizar la seguridad.  
El acrílico es un termoplástico transparente conocido como poli acrilato que deriva del 
gas natural. Hay varias marcas que se dedican al desarrollo de este tipo de plásticos y se 
utilizará Plexiglas como proveedor del acrílico para las ventanas. Esta decisión se ha 
tomado en base a la tradición de esta empresa para aplicaciones aeronáuticas 
facilitando la certificación de los materiales, y además de los 30 años de garantía que 
ofrece la compañía. Las propiedades de este material se pueden observar en la Tabla 23. 
Tabla 23: Propiedades del Plexiglass. 
Propiedad Valor 
Densidad 1,19 g/cm3 
Resistencia a tracción 80 MPa 
Elongación hasta rotura 5,5 % 
Índice de refracción 1,49 
Transmitancia de la luz 
- Inicial 
- Tras intemperie acelerada 
 
91 % 
89 % 
Neblina: 
- Inicial 
- Tras intemperie acelerada 
 
0,5 % 
1 % 
Transmitancia de ultraviolada ˂ 1 % 
Expansión térmica 7 ·10-5 K-1 
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6.6.2. Estructura del Ala 
6.6.2.1. Análisis de cargas 
Las cargas que soporta el ala se transfieren al fuselaje mediante la unión ala-fuselaje en 
el encastre. Las cargas principales que padece el ala son debidas a la fuerza de 
sustentación ya que es la fuerza que hace posible el vuelo de la aeronave y por ello, el 
criterio de diseño es la condición de crucero. Dentro del ala se alberga el combustible, 
como se ha indicado anteriormente, y además de este peso cabe mencionar que la 
propia estructura del ala tiene su propia masa.  
La distribución de la sustentación a lo largo de la envergadura es elíptica pero con tal de 
simplificar el cálculo se supondrá una distribución uniforme tangente al valor máximo de 
la elipse con tal de llegar a un resultado conservativo.  
La resistencia aerodinámica induce esfuerzos de cortadura y un efecto de torsión en el 
encastre del ala pero es un efecto de poca importancia en comparación con la fuerza de 
sustentación. Además, la inercia que proporciona la cuerda del ala, que es mayor que el 
espesor, garantiza que la resistencia aerodinámica no comprometerá la estructura del 
ala.  
La distribución de la presión a lo largo del perfil del ala es responsable de la sustentación 
pero también de la torsión aerodinámica.  
 
Ilustración 54: Esquema de las cargas que padece el ala del avión. 
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6.6.2.2. Descripción de la estructura 
La estructura del ala consiste en un larguero delantero de perfil I y un larguero posterior 
de perfil C, a estos largueros irán situadas las costillas que darán la forma al ala, y todo el 
conjunto recubierto por el revestimiento. En la Ilustración 55 se muestra un esquema, y 
en los apartados que siguen, se procede al dimensionado de dichas partes. El desarrollo 
más detallado se puede consultar en el anexo de estructuras.  
 
Ilustración 55: Esquema de la estructura interna del ala.  
Con tal de conocer los valores numéricos del proyecto, en la tabla siguiente se presentan 
los datos.  
Tabla 24: Características de la estructura del ala. 
Característica Valor 
Envergadura (m) 30 
Posición centro de masas (% cuerda) 41 
Posición larguero delantero (% cuerda) 25 
Posición larguero trasero (% cuerda) 65 
Espesor de la revestimiento (m) 0,001 
 
Al no ser constante la cuerda del ala, el espesor varía y con él la altura de los largueros 
delantero y trasero. En la Ilustración 56 se muestra un gráfica con la variación de dichas 
alturas a lo largo de la envergadura.  
 
Ilustración 56: Gráfica de la variación de la altura de los largueros a lo largo de la semiala. 
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Ilustración 57: Esquema de los perfiles de las vigas a utilizar como largueros con las dimensiones 
características. 
6.6.2.3. Dimensionado de los largueros 
Para el dimensionado de los largueros del ala, se ha utilizado en primer lugar la Teoría 
de vigas para determinar los esfuerzos cortantes, momento flector y desplazamiento 
vertical que padece esta parte del avión. Con la Teoría de la sección cerrada se han 
calculado los flujos de los esfuerzos cortantes a partir de los cuales se han obtenido las 
tensiones tangenciales que padece el revestimiento así como la torsión que padece el 
ala. Todo el desarrollo descrito se puede observar con mayor detalle en el anexo de 
estructuras.   
Con el análisis de los esfuerzos y las tensiones realizado en los apartados anteriores se 
tienen los datos suficientes para conocer la seguridad y viabilidad de la estructura. Cabe 
mencionar que se incluye un factor de seguridad de 1,5 como se ha indicado al inicio del 
apartado.  
𝑆𝑒𝑔𝑢𝑟𝑖𝑑𝑎𝑑 =
𝜎𝑎𝑑𝑚
1,5 · 𝜎𝑀𝐴𝑋
> 1 ( 52) 
 
En la Tabla 25 se muestran los criterios limitantes, los valores máximos permitidos, los 
obtenidos y el margen de seguridad disponible en cada caso.  
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Tabla 25: Tabla resumen para el dimensionado de los largueros y el revestimiento del ala.  
Limitación 
Valor 
máximo 
permitido 
Valor máximo 
obtenido 
Seguridad 
σlargueros (MPa) 345 224,24 1,026 
σrevestimiento (MPa) 276 10,85 20,18 
Maximo desplazamiento vertical alerón 
(m) 
0,48 1,29 0,25 
Máximo desplazamiento vertical flap (m) 0,75 0,17 2,94 
Máximo desplazamiento vertical total (m) 3 1,53 1,31 
 
En la tabla anterior se pueden observar los valores de la seguridad obtenidos y se ve 
como en el caso del máximo desplazamiento de los alerones no llega al valor de 1. Cabe 
mencionar que dicho margen de seguridad lleva incluido el factor de seguridad de 1,5. 
En el caso del desplazamiento vertical de los alerones, un estudio más detenido sería 
necesario valorando la posibilidad de añadir un refuerzo en la zona para reducir la 
deformación producida por los esfuerzos.  
Del mismo modo, se observa como la seguridad obtenida en el revestimiento es mucho 
mayor que 1, por lo que el próximo paso sería realizar un estudio para la optimización 
del revestimiento. A continuación se muestran las dimensiones de los perfiles que se 
han utilizado para el diseño de la estructura del ala.  
 
Ilustración 58: Esquema de los perfiles utilizados para los largueros del ala.  
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Tabla 26: Características de los largueros del ala.  
Característica Viga delantera Viga trasera 
g (mm) 10 10 
a (mm) 100 100 
e (mm) 20 20 
Material 2024 – T4 2024 – T4 
 
El espesor del revestimiento se ha estimado de, 
𝑡 = 1 𝑚𝑚 = 0,001 𝑚 
6.6.2.4. Espaciado entre costillas 
La función de las costillas del ala es mantener la forma aerodinámica de perfil a lo largo 
de la envergadura. Actúan como secciones rígidas en que idealmente se suponen 
indeformables ya que son elementos esenciales para mantener las características 
aerodinámicas. El análisis de las costillas de este avión es superficial ya que se utilizarán 
valores de espesor de aviones similares. La forma de las costillas corresponde al perfil 
NACA 23017 ya presentado en el apartado de aerodinámica, y la situación de los 
largueros se ha establecido en el apartado anterior.  
Para el espesor de las costillas se ha elegido el valor de 0,8 mm. Con esto, el valor 
restante a conocer es el espaciado entre las costillas. Una buena aproximación del 
cálculo del espaciado se obtiene de la formula ( 53) según la referencia (15). 
(
𝜋2
4
) (
𝐸𝐼𝑐
𝐿𝐷
) (
𝐿
𝑏
)
4
≤ 1 ( 53) 
Dónde,  
𝐼𝑐 es la inercia de la cabeza de la costilla. 
𝐿 es la distancia entre costillas. 
𝐷 = 𝐸𝐼𝑟𝑒𝑣𝑒𝑠𝑡𝑖𝑚𝑖𝑒𝑛𝑡𝑜  
𝑏  es la distancia entre largueros. 
Con tal de obtener una simplificación y tener un resultado conservativo se ha realizado 
la hipótesis de que la inercia de la cabeza de la costilla es igual a la inercia del 
revestimiento. Aislando el parámetro del espaciado y calculándolo para cada una de las 
secciones a partir de la distancia entre los largueros, se ha obtenido la mínima distancia 
entre costillas necesaria.  
𝐿 = 1 𝑚 
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6.6.3. Estabilizador horizontal  
El procedimiento para el dimensionado del estabilizador horizontal es igual que el 
seguido para el diseño estructural del ala. La principal diferencia con el desarrollo 
anterior es que el estabilizador cuenta con la cuerda constante a lo largo de la 
envergadura, por lo que la altura de los largueros es constante también.  
6.6.3.1. Dimensionado de los largueros 
El larguero delantero va posicionado en el punto de máximo espesor del perfil y el 
larguero trasero junto antes de la superficie de control. La configuración de la estructura 
es la misma que en el ala, un perfil I delante y un perfil D en la parte posterior que unen 
las costillas que dan la forma de perfil aerodinámico, y todo recubierto por el 
revestimiento.  
Se sigue el mismo procedimiento para el dimensionado del cajón de torsión que el 
utilizado para el dimensionado del ala. También está detallado en el anexo de 
estructuras.  
Tabla 27: Tabla resumen para el dimensionado de los largueros y el revestimiento del estabilizador 
horizontal. 
Limitación 
Valor 
máximo 
permito  
Valor máximo 
obtenido 
Seguridad 
σlargueros (MPa) 345 224,24 0,80 
σrevestimiento(MPa) 276 1,85 105,05 
Máximo desplazamiento vertical total (m) 0,48 0,021 15,23 
 
Se puede observar en la Tabla 27 como la seguridad que se obtiene de los largueros es 
inferior a 1, pero es un valor muy cercano. Con nuevas iteraciones y con cambios en las 
características de los perfiles utilizados se obtendrán sin problemas unos largueros con 
mayor seguridad que 1.  
En el caso del revestimiento y el parámetro de desplazamiento vertical total, el margen 
de seguridad es mucho mayor que uno, por lo que los procedimientos siguientes 
consistirían en la optimización de la estructura para tener buena respuesta frente a los 
esfuerzos, y a la vez reducir el peso total de la estructura.  
Tabla 28: Características de los largueros del estabilizador horizontal. 
Característica Viga delantera Viga trasera 
g (mm) 5 3 
a (mm) 50 20 
e (mm) 10 8 
Material 2024 – T4 2024 – T4 
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El espesor del revestimiento se ha estimado de,  
𝑡 = 0,0008 𝑚 = 0,8 𝑚𝑚 
6.6.3.2. Espaciado entre costillas 
Utilizando el mismo razonamiento que en apartado del ala, se elige el espesor de la 
costilla de 0,8 m. A partir de la misma expresión matemática también que el apartado 
anterior, se obtiene ( 54). 
𝐿 ≤ √𝑏 ·
4
𝜋
3
 ( 54) 
Al tratarse de una cuerda constante a lo largo de la envergadura, todas las secciones del 
estabilizador tienen la misma distancia entre largueros, y por tanto necesitan del mismo 
espaciado mínimo entre costillas.  
𝐿 = 1,15 𝑚 
6.6.4. Estabilizador vertical  
El estabilizador vertical es una estructura de cuerda variable que va desde los 4,5 m en la 
posición más baja, hasta los 2 m en la punta superior de la superficie vertical. Esta 
superficie alberga el timón de dirección que está posicionado a partir del 65% de la 
cuerda. Por este motivo, la cuerda y el espesor del estabilizador vertical varían, y con 
ello la altura de los largueros de la estructura. 
6.6.4.1. Dimensionado de los largueros 
A partir del desarrollo explicado en el apartado de dimensionado del ala,  y una vez 
determinados los valores máximos de los esfuerzos a experimentar, se procede a la 
determinación de la seguridad de la estructura.  
Tabla 29: Tabla resumen para el dimensionado de largueros y revestimiento del estabilizador vertical. 
Limitación 
Valor 
máximo 
Valor 
obtenido 
Seguridad 
σlargueros (MPa) 345 149 1,54 
σrevestimiento (MPa) 276 14 13,14 
Máximo desplazamiento vertical total (m) 0,55 0,013 28 
 
En la tabla anterior se observa como el estabilizador vertical resulta una estructura 
segura según los parámetros estudiados. Una vez cumplidos los requisitos estructurales, 
un proceso iterativo será necesario para optimizar la estructura al máximo y reducir 
peso.  
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A continuación se muestran las dimensiones de los perfiles que se han utilizado para el 
diseño de la estructura de la superficie vertical.  
Tabla 30: Características de los largueros del estabilizador vertical. 
Característica Viga delantera Viga trasera 
g (mm) 5 3 
a (mm) 50 20 
e (mm) 10 8 
Material 2024 – T4 2024 – T4 
 
El espesor del revestimiento se ha estimado de, 
𝑡 = 0,0005 𝑚 = 0,5 𝑚𝑚 
Suponiendo un espesor de las costillas igual que en las demás estructuras que necesitan 
de un perfil aerodinámico, se ha estimado un espesor de 0,8 mm y aplicando la formula 
( 54) se ha obtenido el espaciado mínimo necesario entre costillas y es de, 
𝐿 = 0,91 𝑚 
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6.6.5. Estructura del Fuselaje 
6.6.5.1. Análisis de cargas  
El primer paso para el diseño del fuselaje es determinar las cargas que van a afectar a la 
estructura del fuselaje. Dichas cargas tienen orígenes distintos y es necesario estudiar 
las situaciones críticas para diseñar una estructura resistente.  
Cargas aerodinámicas 
Las cargas aerodinámicas son debidas al vuelo del avión. Son a causa de las actuaciones 
de la aeronave y también pueden aparecer por ráfagas de aire. El en diagrama de 
maniobras de una aeronave se muestran las máximas cargas que puede soportar. Las 
cargas que aparecen por ráfagas son imprevistas y pueden superar las cargas de 
maniobra. Estas ráfagas provocan una variación del ángulo de ataque, que conllevan un 
aumento de la sustentación y con ello un aumento del factor de carga. Del mismo modo, 
el accionado de las superficies de control también tiene un efecto sobre la variación de 
la sustentación ya que cambian la distribución de esta fuerza a lo largo de la superficie.  
Cargas inerciales 
Las cargas inerciales aparecen a cause de movimientos bruscos durante el vuelo como 
puede ser un cambio de velocidad, turbulencias o vibraciones. Toda la masa del avión 
debe cambiar de dirección rápidamente para seguir la nueva, lo que produce esfuerzos 
sobre la estructura.  
6.6.5.2. Definición de las cargas 
En primer lugar, para el estudio estructural del fuselaje se han tenido en cuenta las 
cargas de los diferentes pesos del avión y las cargas aerodinámicas. Con esta 
distribución de fuerzas se han obtenido los diagramas de los esfuerzos cortantes y 
momento flector que padece el fuselaje del avión en condiciones de crucero.  
A continuación se muestran los valores y posiciones de las fuerzas en la Tabla 31 y en la 
Ilustración 59 se puede ver un esquema de las fuerzas. La posición de la sección se indica 
en metros respecto al morro del avión del proyecto.  
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Ilustración 59: Diagrama de las fuerzas que actúan sobre el fuselaje. 
Tabla 31: Cargas debidas a los pesos del avión. 
Parte Masa (kg) Peso (N) Posición (m) 
Fuselaje 2300 22563 0-15 
Tren delantero 300 2943 1,10 
Tripulación 182 1785,5 3 
Motores 950 9320 3,6 
Ala con combustible 7315 71760 4,85 
Carga de pago 3787 37150 5,8 
Tren principal 600 5886 6,08 
Cola 525 5150 13 
 
Las cargas aerodinámicas más destacadas que padece el avión están detalladas en la 
Tabla 32. 
Tabla 32: Tabla de las cargas aerodinámicas que padece el avión.  
 Fuerza (N) Posición respecto morro del avión  (m) 
Sustentación del ala 229097 4,85 
Sustentación de la cola -18176 12,9 
Resistencia del ala 7483 4,85 
Resistencia de la cola 595 12,9 
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Ilustración 60: Diagrama de los esfuerzos cortantes a lo largo del avión.  
 
 
Ilustración 61: Diagrama del momento flector a lo largo del avión. 
Después de los cálculos y con la ayuda visual de las gráficas de la Ilustración 60 y de la 
Ilustración 61 se observa como la sección crítica es la correspondiente a la posición 
x=4,8 m, la posición del ala. Esto significa que se deberá estudiar la resistencia de la 
estructura en esa misma sección. Se ha elegido la estructura de monocasco como el tipo 
estructural a seguir ya que el revestimiento es un elemento estructural que soporta 
carga, por lo que la estructura interna podrá contar con menos elementos y así 
disminuir el peso total de la estructura.  
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6.6.5.3. Revestimiento del fuselaje 
Para el cálculo de los esfuerzos cortantes en los distintos paneles del revestimiento del 
fuselaje, se ha procedido a la modelización de la estructura. En la realidad, el 
revestimiento soporta tanto esfuerzos tangenciales como esfuerzos normales, mientras 
que los largueros soportan esfuerzos normales. Aun así, para el cálculo, se han supuesto 
unas áreas distribuidas que representan los largueros conjuntamente con el área de la 
chapa que soporta los esfuerzos normales. De este modo se simplifican las ecuaciones 
que rigen el comportamiento de los esfuerzos.  
También para simplificar, se ha supuesto la sección constante a lo largo de la longitud 
del avión, representada como la unión de un rectángulo y un triángulo en vez de tener 
en cuenta las diferentes curvaturas del fuselaje. En la Ilustración 62 se puede observar 
un esquema de la sección idealizada, con el centro de gravedad, las áreas distribuidas 
representadas con círculos y los flujos cortantes de los paneles del fuselaje.  
 
Las expresiones que definen los flujos cortantes y la tensión tangencial son, 
𝑞𝑖 = 𝑞0 −
𝑄
𝐼
∑ 𝑧𝑗 · 𝑆𝑗
𝑗
𝑖
 ( 55) 
𝜏 =
𝑞
𝑡
 ( 56) 
A partir de los cálculos realizados en el apartado anterior del cortante en cada sección, 
se han obtenido las gráficas que se muestran en la Ilustración 63 e Ilustración 64 que 
corresponden a los flujos cortantes en cada uno de los paneles del fuselaje, y la tensión 
tangencial total de las secciones del revestimiento, respectivamente.  
Ilustración 62: Esquema de la sección del fuselaje con las áreas distribuidas y los flujos de cortante. 
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Ilustración 63: Gráfico de los flujos cortantes de los diferentes paneles de revestimiento del fuselaje.  
 
Ilustración 64: Gráfico de la distribución de la tensión tangencial total en los paneles del fuselaje.  
Se observa, al igual que en el apartado anterior, como la sección que padece mayor 
esfuerzo es la correspondiente a la posición del ala a 4,8 m del morro del avión. En la 
Ilustración 63 también se puede observar que el panel con mayor flujo de esfuerzo 
cortante es el 1 que corresponde a la parte inferior del casco, y el panel que menos 
padece es el 3 que pertenece al lateral del fuselaje. En la expresión ( 56) se muestra 
como para obtener la tensión tangencial a partir del flujo de cortante se debe dividir 
entre el espesor.  
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Bien pues el espesor del revestimiento del fuselaje es de, 
𝑡 = 4 𝑚𝑚 
Tal y como se ha mencionado en el apartado de materiales, el material utilizado para el 
revestimiento del fuselaje es la aleación de aluminio 6061 por su buenas propiedades 
físicas y frente a la corrosión.  
Tabla 33: Características del revestimiento del fuselaje. 
Característica Valor 
Espesor (mm) 4 
Material 6061 – T6 
Longitud (m) 15 
Perímetro (m) 8,7 
 
6.6.5.4. Dimensionado de los largueros 
Los largueros soportan las cargas axiales de la estructura. En este avión no es necesaria 
la presurización de la cabina, por lo que este esfuerzo axial no afectará a la estructura 
del avión de este proyecto. La tensión normal que padecen los largueros vendrá dada 
por el momento de flexión debido a las cargas del fuselaje. Esta tensión está definida en 
la expresión ( 57). 
𝜎 =
𝑀𝑦
𝐼
· 𝑧 ( 57) 
La sección del fuselaje cuenta con 10 largueros como se puede observar en la Ilustración 
63, aunque se estudia la mitad de la sección. En la Ilustración 65 se muestra el perfil de 
un larguero “Z” con los valores de las dimensiones.  
 
Ilustración 65: Esquema del perfil en Z utilizado en los largueros del fuselaje. 
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A continuación, se muestra el gráfico de la tensión axial que soportan los distintos 
largueros.  
 
Ilustración 66: Gráfico con la representación de la tensión normal que soportan los distintos largueros.  
En la Ilustración 66 se puede ver como la información del larguero 5 no aparece y es 
debido a que es igual que el número 6 ya que están situados a la misma distancia del 
centro de gravedad. Esto es debido a que la tensión normal depende de la inercia, como 
se ve en la expresión que la define, y ambos largueros cuentan con el mismo valor de 
dicha propiedad. También se observa como el larguero 4 es el que menor esfuerzo 
padece debido a su situación próxima al centro de gravedad de la sección. Del mismo 
modo que en el revestimiento del fuselaje, es el larguero 1 el que padece mayor tensión 
ya que está situado más lejos del centro de gravedad, y forma parte del panel 1 con 
mayor flujo cortante.  
Tabla 34: Características de los largueros del fuselaje.  
Característica Valor 
Longitud (m) 15 
h (mm) 45 
g (mm) 1 
a (mm) 25 
e (mm) 1 
Sección (mm2) 69 
Material 2024 – T4 
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6.6.5.5. Espaciado entre cuadernas 
Las cuadernas del fuselaje proporcionan la forma deseada a la estructura, y con el 
recubrimiento se consigue la forma homogénea del fuselaje del avión por lo que 
representan un parte fundamental de la estructura. Para el análisis de esta parte de la 
estructura del fuselaje se calculará el espaciado entre cuadernas a partir de la condición 
de pandeo de los largueros. La carga crítica es la carga mínima a aplicar a una barra para 
provocar pandeo y se define como se muestra en la expresión ( 58), que corresponde a 
la carga crítica para una viga empotrada en ambos extremos.  
𝑃𝑐𝑟𝑖𝑡 = 4 · 𝜋
2 ·
𝐸𝐼
𝐿2
 ( 58) 
Donde  𝐸 corresponde al Módulo de Young del material. 
 𝐼 es la inercia de la sección de la viga. 
 𝐿 es la longitud de la viga, y en este caso separación entre cuadernas.  
Para llevar a cabo el estudio, multiplicando la tensión de los largueros por su sección, se 
ha obtenido el valor de la carga que soporta cada uno en las diferentes secciones del 
fuselaje. Se conoce que la carga que soportan los largueros deberá ser menor a la carga 
crítica para evitar la inestabilidad. Para el cálculo se ha supuesto el límite en qué la carga 
que soportan los largueros corresponde a la carga crítica y se ha calculado la distancia 
entre cuadernas necesaria para hacerlo posible.  
𝐿 = √
4 · 𝜋2 · 𝐸 · 𝐼
𝑃𝑐𝑟𝑖𝑡
 ( 59) 
Con todas las distancias necesarias en los distintos largueros a lo largo de todas las 
secciones del fuselaje se ha observado como el valor mínimo corresponde a secciones 
situadas en la parte posterior del fuselaje. Con la simplificación de la forma del fuselaje y 
la hipótesis de una sección constante, se provoca que las secciones más traseras 
padezcan más esfuerzos. Dado que en la realidad la sección va disminuyendo, la inercia 
se incrementa y con ella la distancia mínima. Es por este motivo que se ha elegido la 
siguiente mínima distancia. De este modo, las cuadernas, que también están 
conformadas a partir de perfiles en “z”, irán separadas una distancia de 40 cm. 
Tabla 35: Características de las cuadernas.  
Característica Valor 
h (mm) 45 
g (mm) 1 
a (mm) 25 
e (mm) 1 
Sección (mm2) 69 
Espaciado (m) 0,4 
Material 2024 – T4 
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6.6.6. Tren de aterrizaje 
El tren de aterrizaje es la parte estructural que aguanta el avión en tierra y permite la 
rodadura, el despegue y el aterrizaje en tierra. El diseño del tren de aterrizaje suele ser 
una de las partes de la estructura que más esfuerzos soporta puesto que transmite las 
cargas de aterrizaje a la estructura principal del avión.  
El tipo de tren de aterrizaje depende del diseño del avión y por ello debe cumplir una 
serie de requisitos, algunos genéricos, y otros más específicos debidos a la misión de 
este avión. Por ello, se ha elegido un tren triciclo  que permite una  gran 
maniobrabilidad en tierra. Además, se deberá tener en cuenta que una vez en tierra, el 
avión deberá ser capaz de abrir las compuertas de los depósitos de agua sin que toquen 
el suelo. Es una medida de seguridad por si es necesario el vaciado de los depósitos con 
el avión parado. El tren de aterrizaje también  permitirá al avión salir del agua mediante 
la rodadura por rampa sin comprometer la integridad y flotabilidad del avión. 
6.6.6.1. Posición preliminar 
Con la determinación de la posición del centro de gravedad y su variación, se puede 
empezar con la disposición del tren de aterrizaje en el avión. Se ha visto que los 
márgenes de variación del centro de gravedad se corresponden a 0,78 m en el eje 
horizontal x, y a 0,73 m en el eje vertical. Un esquema se muestra en la Ilustración 67 
con los valores de las distancias en metros respecto el morro del avión, y respecto el 
suelo de éste.  
 
Ilustración 67: Esquema del margen de variación del centro de gravedad. 
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Existen dos criterios geométricos que deben tenerse en cuenta en el momento de la 
situación del tren de aterrizaje. En primer lugar, el criterio para evitar el vuelco establece 
que el tren principal debe estar situado a un ángulo de 15o por detrás de la posición más 
posterior del centro de gravedad, como muestra la Ilustración 68. Además, para obtener 
una base suficiente para que el avión tenga estabilidad lateral en tierra, se impone un 
ángulo mayor o igual a 60o entre el punto de contacto de las ruedas del tren principal y 
el centro de gravedad, o de forma equivalente que el ángulo complementario sea mayor 
que 25, como se puede ver en la Ilustración 70.  
 
Ilustración 68: Esquema del criterio geométrico longitudinal. 
El segundo criterio consiste en asegurar la rotación del avión durante el despegue sin 
que la estructura sea dañada, por ello, el ángulo entre el tren principal y la cola del avión 
deberá ser mayor al ángulo de rotación necesario durante el despegue. Habitualmente, 
el valor de este ángulo es de 15o tal como muestra la Ilustración 69. 
 
Ilustración 69: Esquema del criterio de espacio libre con el suelo. (16) 
Para situar el tren del morro se deberá asegurar la estabilidad estática del avión en 
tierra. Con el objetivo de cumplir los criterios descritos, se ha definido un círculo en la 
posición del centro de gravedad más adelantada, y las líneas que unan el tren principal 
con el tren de morro deberán ser tangentes al círculo. El cálculo del radio del círculo se 
muestra en la expresión ( 60)  y se obtiene a partir del esquema de la Ilustración 70, con 
los parámetros que se muestran en la Ilustración 71.  
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Ilustración 70: Distancias entre el punto de contacto de una de las ruedas del tren 
principal y el centro de gravedad.  
 
Ilustración 71: Esquema de los parámetros para el cálculo de estabilidad estática del tren principal. 
𝑟 = (ℎ𝑐𝑔 + ℎ𝐿𝐺) ·
1
𝑡𝑔(61,6°)
= (1,97 + 0,5) · 0,54 = 1,33 𝑚 ( 60) 
𝑑𝑚 ≥ (ℎ𝑐𝑔 + ℎ𝐿𝐺) · 𝑡𝑔(𝜃) = (1,97 + 0,5) · 𝑡𝑔(15°) = 0,66 𝑚 ( 61) 
Cabe mencionar que se ha elegido la altura del centro de gravedad 1,97 ya que es la 
posición máxima más común. El valor de 2,05 corresponde únicamente a un pico que se 
produce durante el proceso de carga de combustible del avión, y bajo un criterio de 
carga en concreto. Además este valor obligaba el tren principal a estar demasiado 
separado. En la Ilustración 72 se pueden ver las distancias en milímetros del morro del 
avión al tren delantero, la distancia hasta la posición más avanzada del centro de 
gravedad, hasta la más atrasada, la distancia de separación entre las patas del tren 
principal llamada vía, y la de la batalla del tren de aterrizaje.  
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A partir del esquema del triángulo se obtiene la batalla, que corresponde a la distancia 
entre el tren de morro y el tren principal.  
 
Ilustración 72: Esquema del criterio geométrico para la estabilidad estática. 
6.6.6.2. Cargas estáticas  
El valor de la base influye en la distribución de las cargas entre el tren principal y el tren 
de morro, que tienen a la vez un papel importante en la maniobrabilidad del avión en 
tierra. La base deber ser tal que permita que el tren de morro soporte más del 5% del 
total para hacer posible la conducción, pero menos del 20% del total de la carga. De este 
modo, el tren principal deberá cargar con 80 – 95 % del total. Es por este motivo que el 
tren de morro será de menor tamaño que el tren principal.  
 
Ilustración 73: Diagrama de cargas estáticas. 
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Para conocer el valor de las cargas que se deberán soportar, se impondrá un equilibrio 
de fuerzas verticales. 
∑ 𝐹𝑣 = 0 → 𝐹𝑛 + 𝐹𝑚 = 𝑊 
También se impondrá sumatorio de momentos nulo respecto del tren principal y 
respecto del tren de morro, para obtener las relaciones ( 62) y ( 63). 
∑ 𝑀0 = 𝐹𝑛 · 𝐵 − 𝑊 · 𝐵𝑚 = 0 
∑ 𝑀0′ = 𝐹𝑚 · 𝐵 − 𝑊 · 𝐵𝑛 = 0 
𝐹𝑛 =
𝐵𝑚
𝐵
𝑊 =
1,1
5
(20138 · 9,81) = 43461 𝑁 → 22% ( 62) 
𝐹𝑚 =
𝐵𝑛
𝐵
𝑊 =
3,9
5
(20138 · 9,81) = 158091 𝑁 → 78% ( 63) 
 
Se puede observar como los valores están ligeramente fuera de los parámetros 
esperados. El tren de morro soporta algo más del máximo de 20%, y el tren principal no 
llega al 80% de la carga. Una solución posible a esta situación seria atrasar el centro de 
gravedad moviendo el ala hacia atrás, o colocando los depósitos de agua más atrasados, 
aun así, esto conllevaría un proceso iterativo que queda fuera del alcance de este 
proyecto. 
En cuanto a la carga del tren principal, a pesar de tratarse de dos patas, se calculará la 
estructura del tren para que una sola pata pueda soportar la carga entera, para asegurar 
que en caso de aterrizaje con una de ellas, el tren resista. 
Tal como ya se ha mencionado en capítulos anteriores, el centro de gravedad no está 
situado siempre en la misma posición. Este variará con el proceso de carga y descarga 
del avión, y con él, las cargas que deberán soportar las distintas partes del tren. 
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Ilustración 74: Esquema de fuerzas con centro de gravedad variable. 
𝐹𝑚,𝑚𝑎𝑥 =
𝐵𝑛,𝑚𝑎𝑥
𝐵
𝑊 =
4,34
5
(197553) = 171476 𝑁 → 86,8 % ( 64) 
𝐹𝑛,𝑚𝑎𝑥 =
𝐵𝑚,𝑚𝑎𝑥
𝐵
𝑊 =
1,5
5
(197553) = 59266 𝑁 → 30 % ( 65) 
𝐹𝑚,𝑚𝑖𝑛 =
𝐵𝑛,𝑚𝑖𝑛
𝐵
𝑊 =
3,5
5
(197553) = 138287 𝑁 → 70 % ( 66) 
𝐹𝑛,𝑚𝑖𝑛 =
𝐵𝑚,𝑚𝑖𝑛
𝐵
𝑊 =
0,66
5
(197553) = 26077 𝑁 → 13 % ( 67) 
El valor obtenido de la relación ( 65) es superior al esperado. La carga máxima del tren 
de morro será, durante el caso extremo de un 10% superior. Sabiendo este dato, se le 
añadirán unos mejores amortiguadores, y la elección de la rueda se hará más detallada. 
Con ambos cambios quedaría solucionado el problema, ya que disminuirían la carga 
total a soportar por el tren.  
6.6.6.3. Cálculo de la distancia entre las ruedas del tren 
principal 
El parámetro llamado vía corresponde a la distancia entre las huellas del tren principal. 
Resulta un parámetro importante ya que interviene en el control lateral en tierra, en la 
estabilidad lateral y en la integridad estructural. En la Ilustración 72 se puede ver como 
la distancia mínima del centro del avión a una de las ruedas del tren principal es de 2 m. 
Con esto: 
𝑇 ≥ 2 · 𝑌 = 2 · 2 = 4 𝑚 ( 68) 
Si se tiene un ancho del fuselaje del avión de 2,10 m y una distancia de vía de 4 m, la 
distancia que habrá del cuerpo del avión a la rueda del tren principal será de 0,95 m por 
cada lado.  
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6.6.6.4. Cavidad y guardado del tren de aterrizaje 
El próximo paso a tener en cuenta en el diseño del tren es la elección del número de 
ruedas que compondrán cada tren y de la elección de los neumáticos adecuados tras el 
cálculo de las cargas que deberá suportar cada uno. Al tratarse de una etapa del diseño 
muy temprana, el detalle de estos aspectos se dejará para fases más avanzadas del 
diseño. Aun así, es interesante estimar las dimensiones de las cavidades que albergarán 
el tren de aterrizaje, y conocer el mecanismo a utilizar para su retracción y extensión.  
Para tener una idea aproximada de las dimensiones del tren, se han observado las 
ruedas de aviones con pesos similares dado que el peso de este avión es de 44396 libras, 
estos datos se han obtenido de la referencia (16). La velocidad de descenso e impacto 
de estos aviones no tienen por qué ser iguales a los del avión del proyecto, pero como 
se ha mencionado se busca una aproximación, y las dimensiones finales no serán muy 
diferentes a las supuestas inicialmente. 
 En la Tabla 36 se muestran los valores de  los parámetros característicos del tren de 
aterrizaje de un jet y de un avión regional. Estos parámetros son el peso máximo en 
despegue, la relación de carga de cada parte del tren respecto al peso máximo, la 
presión de inflado en psi y las dimensiones de la rueda, siendo diámetro por base en 
pulgadas.  
Tabla 36: Valores del tren de aterrizaje de aviones con características similares. (16) 
 Jet Avión Regional 
Máximo peso en despegue (lbs.) 44000 44000 
Tren Principal 
Fm/TOW 0,89 0,93 
PSI 75 107 
D x b rueda 34 x 12 30 x 9 
Tren Delantero 
Fn/TOW 0,11 0,07 
PSI 68 77 
D x b rueda 24 x 7,7 23,4 x 6,5 
 
A partir del análisis de cargas estático, se observa como el tren principal soporta un 
porcentaje similar al del jet por lo que se elegirán unas ruedas de 34 pulgadas de 
diámetro y 12 pulgadas de base para el tren principal, con una presión de inflado de 75 
psi. En cuanto al tren de morro, la carga que soporta en el avión de este proyecto es 
mayor al 20 %, por lo que la rueda será mayor a las que se han elegido para los aviones 
de ejemplo.  
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6.7. Actuaciones 
6.7.1. Empuje de los motores 
Es necesario un estudio de las respuestas de la aeronave tras su diseño preliminar. Para 
ello, se ha calculado en primer lugar una aproximación del empuje provisto por los 
motores. En el certificado del motor se muestran los valores de la potencia de eje 
equivalente (Equivalent shaft horsepower) y de la potencia del eje (Shaft horsepower). El 
ESHP es una unidad de medida de la potencia que ofrece un motor turbohélice. La 
potencia equivalente de eje es la suma de la potencia de eje del motor y de la potencia 
obtenida de la expulsión de los gases. La cantidad de empuje aproximada por la 
expulsión se puede estimar dividiendo el empuje estático entre 2,6. 
𝐸𝑆𝐻𝑃 = 𝑆𝐻𝑃 + 𝑇𝐻𝑃 ( 69) 
𝑇𝐻𝑃 =
𝑇𝑜
2,6
 ( 70) 
Del manual del motor se conoce ESHP que es de 3000, y SHP de 2380. Teniendo en 
cuenta que se dispone de dos motores y que la velocidad de entrada de los gases se 
obtiene un TO de 48080 N. Para el modelado del empuje disponible del grupo propulsor 
se ha utilizado la expresión de la referencia (17). 
𝑇𝑑 = 𝑇𝑜 · 𝑒
−0,0099·𝑉 ( 71) 
A partir del conocimiento de la expresión del empuje se ha calculado el valor para cuatro 
condiciones distintas, siendo: despegue, aterrizaje, crucero y entrada en pérdida. A 
continuación se muestran la Tabla 37 con los valores obtenidos.  
Tabla 37: Empuje calculado para las condiciones de despegue, aterrizaje, crucero y entrada en pérdida.  
Condición V (m/s) Td (N) 
Despegue 50,54 29151,9058 
Aterrizaje 40 32358,1619 
Crucero 87,5 20218,8693 
Entrada en pérdida 35,7 33765,3892 
 
A partir de la resistencia aerodinámica obtenida en el apartado correspondiente, se 
conoce la potencia a superar para hacer posible el vuelo. Con los valores ahora 
obtenidos de la potencia que aporta el sistema propulsivo en la Ilustración 75 se puede 
observar la comparación con respecto a la necesaria.  
El empuje necesario se corresponde a la resistencia aerodinámica que experimenta el 
avión, mientras que el disponible se ha obtenido a partir de la aproximación 
anteriormente detallada del empuje en los regímenes de vuelo descritos. Se puede 
observar como la potencia disponible es superior a la necesaria por lo que hace viable el 
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vuelo en el rango de velocidades para el que este avión ha sido diseñado. Una velocidad 
menor a la mínima supone una entrada en pérdida, una superior a la máxima, supone 
trabajar por encima de la velocidad máxima de la aeronave.  
 
Ilustración 75: Gráfica de comparación entre el empuje necesario y el disponible por los motores.  
6.7.2. Diagrama de pesos  
Otro requisito importante a comprobar es el alcance del avión diseñado, ya que los 
requerimientos iniciales establecen un alcance de 1200 km. El mejor método de 
comprobación es mediante los diagramas de peso en relación con el alcance de la 
aeronave que se muestran en la Ilustración 76 e Ilustración 77. 
 
Ilustración 76: Diagrama de pesos con respecto al alcance del avión. 
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En la Ilustración 76 se observa como el punto de partida de la gráfica corresponde al 
valor de peso máximo sin combustible, es decir, el peso operativo más el máximo de 
carga de pago, a partir del cual, con el aumento del combustible el alcance también 
incrementa. Este aumento llega hasta los 700 km, que corresponde al alcance máximo al 
que puede llegar con la máxima carga de pago. El aumento del alcance a partir de este 
punto, se produce a costa de disminuir la carga de pago e incrementar la cantidad de 
combustible disponible hasta el peso máximo en despegue. Una vez el avión alberga el 
máximo peso de combustible, es posible aumentar el alcance del avión prescindiendo de 
la carga de pago, que corresponde a la zona del gráfico a partir de los 1900 km.  
La evolución por separado de la carga de pago con que se carga el avión se puede 
observar en la Ilustración 77. 
 
Ilustración 77: Diagrama de la carga de pago con respecto al alcance del avión. 
Comúnmente, los diagramas de la carga de pago con la figura anterior finalizan en cero 
del eje de ordenadas, ya que correspondería al alcance sin carga de pago y total carga de 
combustible. En este caso, se ha omitido dicha zona ya que el interés principal de este 
avión es la lucha contra incendios y para ello es necesario el transporte de agua y 
retardantes a la zona de trabajo. A partir de este diagrama se llega a la conclusión de 
que con total carga de agua y retardantes el avión es capaz de realizar un vuelo de hasta 
700 km, y de 1250 km con únicamente los depósitos de agua. Por tanto, se puede 
concluir que el avión cumple con los requerimientos iniciales establecidos relacionados 
con el alcance de la aeronave.  
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6.7.3. Distancias de despegue y aterrizaje 
En cuanto a las performances de distancia de despegue, distancia de aterrizaje, 
velocidad de crucero y subida en segundo segmento, son condiciones que se han 
impuesto durante la determinación del punto de diseño de la aeronave por lo que se 
tratan de requerimientos que la aeronave ya cumple.  
No obstante, no está de más comprobar que las distancias de despegue y aterrizaje 
coinciden con las impuestas en las etapas iniciales. El desarrollo detallado de dichas 
expresiones puede encontrarse en el anexo de dimensionado inicial.  
Para llevar a cabo la comprobación, se ha partido de las expresiones generales y se han 
substituidos los valores de los distintos parámetros. Para la distancia de despegue: 
𝑃𝑡𝑜
𝑊𝑡𝑜
≥
1
2𝜂
· (
1,44 · 𝑊𝑡𝑜 · 𝑔
1
2 𝜌 · 𝑆𝑊 · 𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥𝑡𝑜
) 
1
𝑠𝑇𝑂𝐹𝐿 · 𝑔
 ( 72) 
𝑠𝑇𝑂𝐹𝐿 ≥
1
2 · 𝜂
·
𝑊𝑇𝑂
𝑃𝑇𝑂
· (
1,44 · 𝑊𝑡𝑜 · 𝑔
1
2 𝜌 · 𝑆𝑊 · 𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥𝑡𝑜
)
3
2
 ( 73) 
Substituyendo con los mismos valores impuestos de rendimiento 0,85, peso máximo en 
despegue de 20.138 kg y el empuje obtenido de 26.376 N,  
𝑠𝑇𝑂𝐹𝐿 ≥ 975 𝑚 ( 74) 
En cuanto a la distancia de aterrizaje, 
𝑊𝑇𝑂
𝑆𝑊
≤
𝑊𝑇𝑂
𝑊𝐿
· 𝜌 · 𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥𝐿 ·
𝜂𝑔
1,69
· 𝑠𝐿𝐹𝐿 ( 75) 
𝑠𝐿𝐹𝐿 ≥
1
2𝜂
· (
1,69 · 𝑊𝐿 · 𝑔
1
2 · 𝜌 · 𝑆𝑊 · 𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥𝐿
) ( 76) 
Substituyendo con los mismos valores impuestos de rendimiento 0,85, densidad 1,225, 
peso de aterrizaje 11.225 kg y superficie alar 101 m2, 
𝑠𝐿𝐹𝐿 ≥ 884 𝑚 ( 77) 
Se puede observar como los valores obtenidos son muy parecidos a los impuestos 
inicialmente.  
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6.8. Aviónica e instrumentos 
Este tipo de avión realizará vuelos durante el día, y bajo el reglamento de VFR (Visual 
Flight Rules). Por ello, la aviónica necesaria para el desarrollo de este tipo de vuelo se 
muestra en los apartados siguientes divididos según la función de estos equipos. Se han 
obtenido del Code of Federal Regulations, Part 91: General operating and flight rules, 
Subpart C: Equipment, instrument and Certificate requirements, sec 91.205. En el anexo 
de aviónica e instrumentos se adjunta una breve explicación del funcionamiento de cada 
uno de estos instrumentos acompañada de una imagen. 
6.8.1. Instrumentación de vuelo 
Los primeros dispositivos funcionaban con aire a presión y giróscopos y esto hacía 
posible el funcionamiento de estos dispositivos sin la necesidad de electricidad. Con el 
tiempo, los sistemas eléctricos han evolucionado como para confiar en ellos para sus 
funciones en la aviación. Aun así, se sitúan un altímetro neumático, un horizonte 
artificial con giróscopo, i un indicador magnético de dirección en un panel de 
instrumentación como redundancias.   
- Altímetro: Indica la altitud a la que vuela el avión con respecto a un nivel 
predeterminado, como puede ser el nivel del mar, o el nivel del aeropuerto.  
- Indicador de la velocidad del aire: Conectado a la toma de pitot, da información 
sobre la velocidad del avión. 
- Indicador de la dirección magnética, o brújula vertical: Ofrece una información 
más adecuada para el vuelo que una brújula magnética común. Esta diferencia 
se consigue eliminando el efecto de rotación inversa, en que la brújula, gira en 
sentido opuesto a la dirección que se tiene intención de tomar.  
- Horizonte artificial: Es uno de los instrumentos más esenciales para el vuelo. 
Proporciona información sobre el cabeceo y alabeo del avión. 
- Indicador de giro coordinado: Indican la tasa de giro que realiza el avión y 
también da información sobre la fuerza centrífuga que se experimenta durante 
el giro.  
- Indicador de velocidad vertical: Muestra la tasa de ascenso del avión.  
6.8.2. Instrumentación de los motores 
Indican parámetros de operación del grupo propulsor de la aeronave. Generalmente, 
miden niveles, presión,  velocidades y temperaturas. Este grupo de instrumentación irá 
situada en el centro del panel de control, y será compartida para piloto y copiloto, ya 
que la información será fácilmente visible desde ambas posiciones. Para aviones con 
motor de turbina, la instrumentación necesaria es la siguiente, y será dada para cada 
uno de los motores del grupo propulsor. 
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- Presión del aceite: Es el indicador más importante para saber si el motor está 
funcionando en buenas condiciones. El aceite actúa como lubricante y 
refrigerador, y una pérdida de presión causaría una fricción excesiva entre 
superficies a altas temperaturas que podría ocasionar el fallo total del motor. 
- Temperatura del gas de expulsión: En algunos motores la temperatura de 
expulsión es tomada en la fase de entrada a la turbina. 
- Ratio de presión del motor o Engine pressure ratio (EPR): Indicación de la 
presión propia de los motores de turbina. Compara la presión total de la 
expulsión con la presión del aire de entrada al motor.  
- Cantidad de combustible: La mayoría de estos dispositivos funcionan con 
indicadores electrónicos de capacitancias.  
- Presión de combustible: El combustible generalmente es bombeado desde los 
tanques hasta el motor. Un mal funcionamiento de las bombas, requeriría una 
reacción rápida del piloto para solucionar el problema. 
- Flujo de combustible: Indica la utilización de combustible del motor a tiempo 
real. Esto permite al piloto conocer la respuesta del motor y realizar cálculos de 
previsión.  
- Tacómetro: Monitoriza la velocidad de la fase de compresión del motor de 
turbina. 
- Velocidades del compresor: Es importante conocer las velocidades de los 
compresores para conocer el trabajo que está realizando y la eficiencia que 
desarrolla.  
- Medidor del par de fuerzas: Está incorporado en la caja de cambio y provee una 
señal de presión hidráulica que es directamente proporcional al par de fuerzas 
que está realizando el eje.  
6.8.3. Instrumentación para la navegación 
Dentro de esta división se encuentran los instrumentos que proporcionan la información 
necesaria para la definición del rumbo y la llegada de la aeronave a su destino. Este 
grupo también incluye equipos diseñados específicamente para ayudar en la 
aproximación al aeropuerto y aterrizaje en pista de la aeronave.  
- Brújula magnética: Dispositivo obligatorio para los aviones con certificado. 
- Reloj 
- Radios  
- Instrumentos que mandan información de localización por ondas de radio 
- Global Positioning Systems (GPS) 
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6.8.4. Panel de control integrado  
Con el avance de la tecnología y de la electrónica, estos dispositivos resultan cada vez 
más fiables y a la vez, hacen la tarea del pilotaje más cómoda y segura. Por ello, se 
vienen desarrollando unos paneles de control integrados en que tres pantallas LCD 
muestran la información necesaria para los pilotos con mayor resolución y más 
cómodamente que con los equipos  tradicionales. El avión del proyecto se trata de un 
nuevo diseño que busca la mejora  de modelos anteriores, y es por este motivo que se 
incluirá este tipo de panel de control. El fabricante elegido es Honeywell que ha 
desarrollado el último modelo de panel integrado llamado BendixKing AeroVueTM. Este 
equipo incluye: 
- Tres pantallas de alta resolución de 12” cada una. Dos de ellas son las pantallas 
primarias, Primary Flight Display (PFD), para piloto y copiloto y la tercera, 
situada en el centro del panel es la Multifunction Flight Display (MFD). Las tres 
pantallas cuentan con un sistema interactivo para la navegación por la 
información de las pantallas.  
- Sistema de dirección del vuelo, Flight Management System (FMS) con director 
de vuelo, Flight Director (FD). 
- Receptores duales de señal GPS. 
- Piloto automático digital integrado con amortiguador de momento de guiñada.  
- Información de los motores disponible en las pantallas PFD. 
- Canal dual de Air Data y del Sistema de referencia de actitud, Attitude Heading 
Reference System (ADAHRS). 
- Radios digitales para la navegación y comunicación. 
- Transponder Modo S. 
- Cursor Control Device (CCD), tecnología que permite acceder a la información de 
la MFD usando un dispositivo similar al ratón de un ordenador.  
- FMS contralado con teclado y joystick. 
- Receptor de información meteorológica. 
- Checklists electrónico. 
- Distance Measuring System (DME). 
- Indicadores de actitud, velocidad del aire, altitud y de giro digitales.  
La versión ampliada tiene como opción añadir más equipos, que están descritos en el 
anexo de aviónica. A pesar de los avances tecnológicos que han sufrido estos 
dispositivos electrónicos, por motivos de seguridad se recomienda la redundancia de 
algunos instrumentos básicos para garantizar un aterrizaje seguro en caso de fallo del 
panel integrado, o del suministramiento eléctrico de éste. Estas redundancias se 
corresponden a la llamada “configuración T” que la conforman: 
- Reloj 
- Brújula magnética 
- Módulo de actitud 
- Indicador de la velocidad vertical 
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- Indicador de la temperatura exterior 
- Indicador de giro coordinado 
- Giróscopo direccional 
 
 
Ilustración 78: Imagen del Panel de control integrado BendixKing AeroVue
TM
.(18) 
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6.8.5. Equipos para la lucha contra incendios 
Tal y como se ha comentado en el capítulo de la Lucha contra incendios, dada la 
característica de utilización de este tipo de avión, además de la instrumentación común, 
serán necesarios los equipos con el fin específico de la lucha anti incendios. 
- Dispositivo para el control del sistema de apertura de la compuerta de los 
depósitos de agua. 
- Dispositivo para regular la mezcla de espumante en cada lanzamiento. 
6.8.6. Duplicación de sistemas 
Tener ciertos sistemas por duplicado dentro de un avión resulta interesante ya que se 
pueden evitar accidentes graves. Se harán redundantes sistemas de los que dependa la 
integridad del avión. En capítulos anteriores se ha mencionado la duplicación del 
sistema de descarga del depósito y de la extensión del tren de aterrizaje. Hay que tener 
en cuenta que la redundancia por sí sola no garantiza seguridad sino que además, los 
varios sistemas deberán ser colocados de manera dispersa para que en caso de colisión 
en un cierto punto no afecte a los demás redundantes que pasen por el mismo sitio. 
Unos casos concurrentes de redundancia en varios modelos de aviones son: 
- Independencia del sistema de ignición del motor respecto el sistema eléctrico, 
excepto en el momento del encendido.  
- Tomas alternativas de aire para el motor. 
- Duplicación de la toma de presión estática. 
- Duplicación de radios, de bombas de combustible, baterías y alternadores.  
- Redundancia en los instrumentos de vuelo, sobretodo en caso de que se traten 
de digitales. 
Aun así, la redundancia más importante y menos comentada, es la de un segundo piloto. 
Un copiloto ayudará a la solución de los posibles problemas que se pueda encontrar en 
vuelo. 
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6.9. Sistemas del avión 
6.9.1. Sistema eléctrico 
La electricidad es una parte esencial del avión ya que muchos sistemas funcionan con 
este tipo de energía, como son las luces exteriores e interiores, instrumentos de 
navegación y control de vuelo, y sistemas para el encendido del motor. Para asegurar el 
abastecimiento suficiente de energía, el avión dispone del: 
- Sistema de generación primario que proviene del generador del motor.  
- Sistema de generación secundario necesario en caso de fallada del sistema 
anterior y que está formado por baterías, la Auxiliary Power Unit (APU), y la 
Ram-Air Turbine (RAT) 
Durante el diseño y dimensionado de este sistema se deberán cumplir ciertos aspectos 
para asegurar la seguridad.  
1. El cableado y las diversas partes del sistema eléctrico deberán estar protegidos 
del posible impacto de un rayo.  
2. También deberá estar aislados unos de otros para evitar campos 
electromagnéticos que provoquen interferencias.  
3. El funcionamiento correcto del sistema eléctrico deberá ser posible aun con 
algún componente averiado. 
4. Se debe garantizar la accesibilidad a los componentes para un buen 
mantenimiento.  
5. Las partes más esenciales del sistema deberán estar separadas suficientemente 
por si en caso de impacto, o fallo de una estructura cercana, no queden ambos 
buses inutilizables.  
Hay varios buses distribuidos por el avión con diferentes funciones. Cabe mencionar que 
es una visión muy general del sistema eléctrico y para obtener más detalle se deberá 
esperar a fases más adelantadas del diseño.  
 Bus principal: Este bus está conectado directamente a la parte que genera la 
potencia eléctrica, y alimenta a los buses de aviónica y el bus principal de la parte 
posterior. Es por ello, que en caso de fallo del suministramiento eléctrico, el bus 
principal recibirá toda la energía de las baterías.  
 Bus de aviónica 1: Por razones de seguridad, la electricidad de la parte de la 
aviónica está dividida en dos buses distintos. Está decidido así de manera que si uno 
de los dos buses deja de funcionar, se tengan los instrumentos esenciales para 
seguir pilotando el avión. En este primer bus irán conectados la instrumentación 
para el guardado de los datos de vuelo, transpondedores y la pantalla central con 
su ventilador. Se puede entender que este bus alimenta a la parte central del panel 
de control.  
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 Bus de aviónica 2: A este bus van conectados los elementos correspondientes a la 
parte del copiloto como son la instrumentación,  datos de vuelo, radio, las pantallas 
y ventiladores para a refrigeración de los equipos que lo necesiten.  
 Bus principal posterior: Este bus alimenta a los elementos esenciales de la parte del 
piloto además de la aviónica, el panel de audio, los equipos para la recopilación de 
los datos de los motores y sensores de presión de aceite y del combustible.  
 Bus principal anterior: Se encarga del suministramiento eléctrico de las luces 
exteriores e interiores, del sistema de combustible, los dos sistemas hidráulicos, 
además del control del motor y la hélice.  
 Bus de emergencia: El bus de emergencia funciona únicamente en caso de fallo de 
los demás buses y tiene como misión asegurar un buen funcionamiento de los 
elementos esenciales y necesarios para un vuelo seguro. Los elementos conectados 
a este bus son los indicadores del tren de aterrizaje, las luces de emergencia, la 
aviónica integrada, los sistemas de altitud y referencia, el panel de audio y la 
instrumentación para el control del motor.  
 Bus de elementos no esenciales: A este bus van conectados los elementos que 
necesitan electricidad que resultan menos importantes como controladores de 
temperatura entre otras comodidades.  
En la Ilustración 79 se puede ver una aproximación de las relaciones y conexiones que 
hay entre los diferentes buses comentados anteriormente.  
 
Ilustración 79: Esquema de las conexiones entre los buses y las fuentes de energía eléctrica. 
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6.9.2. Sistema de combustible 
Este sistema es el encargado de mover el combustible de los depósitos hasta los 
motores y es importante asegurar un buen funcionamiento para garantizar el aporte 
continuo de combustible. Dicho sistema está formado de los elementos siguientes: 
- 2 tanques de combustible 3,25 m3 de capacidad situados en las alas.  
- 2 válvulas manuales del tipo “bola” 
- 1 válvula cortafuegos 
- 2 filtros 
- 2 bombas eléctricas 
- 1 bomba de alta presión 
- 2 sistemas de inyección de combustible 
- 1 sensor de presión 
- 1 válvula de presión 
- 2 sensores de cantidad de combustible 
 
Ilustración 80: Detalle del sistema del combustible de uno de los motores.  
El avión dispone de dos depósitos de 3,25 m3 cada uno para poder realizar el trayecto 
necesario, con además un parte de combustible de reserva para emergencias. En cada 
uno de los tanques hay una bomba eléctrica que asegura el suministro de combustible a 
los motores. Los dos depósitos están conectados y a partir de una misma toma se 
alimenta de combustible a ambos motores. Además, en el interior de los depósitos hay 
un filtro. En la parte exterior de los tanques y en una zona accesible para los operarios, 
hay una válvula manual que corta el flujo de combustible durante las tareas de 
mantenimiento.  
Las bombas introducen el combustible en el sistema de inyección y éste es controlado 
por una unidad de control que regula la cantidad de combustible según las potencias y 
velocidades demandadas desde la cabina de pilotos. Por motivos de seguridad, serán 
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necesarios también sensores y válvulas de presión para garantizar que el combustible y 
los motores trabajan en las condiciones óptimas, y que en caso de sobrepresión sea 
solucionada sin llegar a un estado de riesgo.  
Ambos depósitos disponen de tubos de drenaje que pueden ser abiertos por el piloto en 
caso de emergencia y descargar el combustible almacenado. Este drenaje también se da 
durante fases de mantenimiento para vaciar los tanques.  
6.9.3. Sistema hidráulico 
El sistema hidráulico de este avión tiene entre las principales funciones, la operación de 
retracción y extensión del tren de aterrizaje, disminuir la fuerza necesaria para actuar en 
las superficies de control y para la apertura controlada de las compuertas de los 
depósitos de agua. De hecho, el sistema hidráulico está formado por dos sistemas 
independientes que se ocupan cada uno de una tarea distinta.  
El sistema hidráulico encargado del tren de aterrizaje está formado por el pack de 
potencia situado en la parte posterior de la aeronave que está conectado a los 
actuadores por los conductos que contienen el fluido de trabajo. Hay un actuador en la 
parte del tren de morro y otros dos en los laterales del fuselaje situados en las cavidades 
donde se acoge el tren principal.  
Para llevar a cabo el control de apertura de las compuertas de los depósitos, desde la 
cabina de pilotos, estos deciden la cantidad de agua o la distancia a cubrir con el 
lanzamiento. Un software embebido en el sistema de control calcula el ángulo y tiempo 
de apertura de las compuertas y envía la señal al sistema hidráulico. Este sistema 
hidráulico es independiente al del tren de aterrizaje pero el pack de potencia principal 
también está situado en la parte posterior del avión y los actuadores estarán situados en 
las compuertas de ambos depósitos de agua. El diseño de este sistema de control es 
innecesario ya que son componentes fabricados por una empresa y podrá ser comprado 
íntegro. Este mismo sistema hidráulico también es el que extiende los scoops para el 
llenado de los depósitos de agua en movimiento sobre una lámina de agua.  Este 
proceso se explica con más detalle a continuación. 
6.9.4. Llenado en el agua 
La parte más importante del avión para realizar la misión son los depósitos. Se utilizarán 
dos depósitos de PRFV (Poliéster Reforzado con Fibra de Vidrio), son especialmente 
indicados para contener agua potable, de riego, y contraincendios. El material se trata 
de un matriz constituida por una resina sintética de tipo poliéster con un refuerzo de 
fibra de vidrio que se ubica dentro de la matriz. Las principales ventajas de este tipo de 
depósitos son: 
- Nunca transfieren olor ni sabor a su contenido. 
- Tienen una vida útil mínima de 50 años. 
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- Bajo peso y alta resistencia específica. 
- Manejabilidad y fácil instalación. 
- Resistencia al fuego. 
- Muy higiénico y fácil de mantener limpio.  
Estos depósitos contarán con un conducto de rebose, cuatro compuertas para la 
descarga de agua y las tomas para llenar los depósitos de las láminas de agua, además 
de una válvula que controla el flujo. La empresa Depósitos España da la opción de 
realizar pedidos con los depósitos a medida, por ello se han obtenido a partir de las 
dimensiones del fuselaje del avión. Los depósitos de agua serán dos iguales con las 
dimensiones mostradas en la Ilustración 81.  
 
Ilustración 81: Dimensiones de los depósitos de agua del avión. 
Este avión utilizará unos dispositivos, llamados scoops utilizados por los hidroaviones 
que trabajan en la lucha anti incendios. Estos dispositivos permiten el llenado de los 
depósitos de agua sin la necesidad de parar el avión, únicamente sobrevolando una 
lámina de agua de una profundidad mínima establecida. Los scoops son hidráulicamente 
operados y no estarán todo el tiempo en funcionamiento por las interferencias 
aerodinámicas que provocan, se activarán durante la aproximación al lago o estanque 
en el que se van a rellenar los depósitos. El tiempo de vuelo restante, permanecen 
alojados en el interior del casco del fuselaje del avión.  
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Ilustración 82: Esquema de los scoops utilizados para el llenado de los depósitos en movimiento. 
El sistema de llenado se compone de dos scoops situados en la parte posterior del 
escalón del casco, para facilitar el llenado, ya que de este modo no es necesario 
disminuir la inclinación del avión evitando que la parte delantera del fuselaje entre en 
contacto con el agua y penalice con la resistencia hidráulica. Facilitará de esta manera el 
llenado rápido y el despegue del avión una vez se ha finalizado el proceso.  
Con el fin de establecer una longitud mínima de la superficie de agua en la que el avión 
podrá rellenar, no se tendrá solamente en cuenta la distancia necesaria para el llenado, 
sino que será imprescindible permitir un ascenso seguro. Una vez fuera del contacto del 
agua, el avión necesitará de una distancia de seguridad que resulte libre de obstáculos 
que le puedan permitir alcanzar las condiciones seguras de vuelo.   
6.9.5. Llenado en tierra 
En tierra el proceso de llenado comprenderá tanto el llenado de los depósitos de agua, 
como los depósitos de retardante químico de corta duración, que irán en depósitos a 
parte. Para ello, los diferentes depósitos deberán tener una toma exterior.  
6.9.5.1. Depósitos de retardante 
Los depósitos de retardante únicamente se rellenarán en tierra, y por tanto esta toma 
será la única que tendrán estos depósitos. Además tendrán una salida con un 
controlador electrónico que calculará la cantidad de espumante que se inyectará al 
depósito de agua en el momento de hacer la mezcla para el posterior lanzamiento. Para 
el llenado desde tierra, tendrán una única toma, situada en uno de los laterales de la 
aeronave, que mediante un sistema de válvulas y sensores hará posible el llenado de los 
dos depósitos de espumante.  Aun así, para mantener el equilibrado de pesos de la 
aeronave en vuelo, se irán vaciando ambos depósitos de químicos de manera 
coordinada.  
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6.9.5.2. Depósitos de agua 
Para facilitar el llenado de los depósitos de agua en tierra, la toma exterior deberá estar 
en una posición central del avión para facilitar la utilización de la manguera tanto si el 
depósito de recarga está en la derecha o en la izquierda del avión, una vez en el avión 
está en tierra. Situar la toma en la parte superior del avión dificultaría el acceso a los 
técnicos, por lo que la decisión sería situar dicha toma en la parte inferior del avión. Aun 
así, se disponen de dos depósitos y con de tal de hacer el proceso más rápido, se añadirá 
una toma exterior en cada uno de los laterales del avión. Si se da la posibilidad de 
disponer dos mangueras se podrán llenar ambos depósitos a la vez, agilizando el 
proceso. Si únicamente se cuenta con una manguera, se colocaría en uno de los lados y 
la conexión entre los depósitos haría posible la distribución equilibrada.  
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7. Economía del proyecto 
El desarrollo de un proyecto tiene por objetivo la obtención de beneficios. En este caso, 
y dado la fase inicial en la que se encuentra este proyecto de diseño, los costes que se 
pueden calcular del diseño y fabricación del avión son valores aproximados. A medida 
que se detalla el diseño en las fases más avanzadas se puede estimar con más exactitud 
el precio de los diferentes componentes del avión. Una vez definido el coste de 
fabricación, el siguiente paso será decidir un precio teniendo en cuenta los beneficios 
que se esperan obtener.  
La vida de un avión desde el diseño, fabricación, operación y finalmente desecho se 
llama programa del avión y está dividido en 6 fases distintas: 
- Planificación y diseño conceptual 
- Diseño preliminar e integración de sistemas  
- Ingeniería del detalle y desarrollo 
- Fabricación y venta 
- Operación y mantenimiento  
- Finalización de vida operacional del avión 
En la Ilustración 83 se puede ver el impacto económico que tiene cada una de las fases 
en relación con el ciclo de vida de un avión. 
 
Ilustración 83: Gráfico representativo del impacto económico de cada una de las fases de vida de un avión. 
(19) 
Se puede observar como el mayor coste representa la fase de desarrollo, estudio y 
ensayos. Esto es debido a que se trata de la fase con mayor responsabilidad en los 
costes de operación del avión. Es la fase en la que se puede modificar con mayor 
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resultado los costes de operación y fabricación que va a tener el avión, lo que conlleva la 
dedicación de más horas de ingeniería. Por estos motivos, tener una buena investigación 
en el diseño inicial para minimizar costes futuros es una buena estrategia ya que 
supondrá una mejor solución a largo plazo.  
En cuanto al coste del avión de este proyecto, en la referencia (19) se detallan un 
seguido de fórmulas y expresiones para el cálculo de cada una de las fases del ciclo de 
vida de un avión. Aun así, para la determinación de un valor económico de este proyecto 
no se van a utilizar, ya que no se disponen de todos los datos necesarios para llevar a 
cabo dichos cálculos.  
El avión de este proyecto es similar al modelo CL-415 de Canadair, y se ha encontrado 
que este modelo tiene un precio de venta de 37 millones de dólares.  
Por otro lado, se ha encontrado que los motores que van instalados en el avión de este 
proyecto, los PW123 de Pratt&Whitney Canada valen 8,4 millones de dólares cada 
unidad, y la aviónica, incluido el panel integrado BendixKing AeroVueTM de Honeywell, se 
estima que costará sobre unos 90.000 dólares.  
Teniendo en cuenta que el avión de este proyecto es tiene menor longitud que el CL-
415, será ligeramente más económico en el aspecto estructural, pero el hecho de ir 
equipado con aviónica de última tecnología con el panel integrado subirá el coste total 
del avión de este proyecto. Viendo que con sólo los motores y la aviónica suman unos 
8,49 millones de dólares, a los que hay que sumar el resto del material, horas de 
ingeniería y fabricación, se ha estimado el coste del avión del proyecto de unos 30 
millones de dólares con un margen de error del 25%. 
Tal como se ha mencionado anteriormente, este error de previsión disminuirá a medida 
que se detalle el diseño en las fases más avanzadas del proyecto. Después de ello, con el 
estudio económico de los beneficios a obtener y las unidades a fabricar, se establecerá 
un precio de venta que será superior al precio de coste con tal de obtener un beneficio 
de la actividad.  
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7.1. Estudio de viabilidad  
En el proceso de desarrollo de cualquier producto es necesaria una fase inicial de 
estudio de mercado para poder conocer las necesidades de la población. Es 
imprescindible investigar sobre los sectores del mercado y desarrollar la estrategia a 
seguir por la empresa con tal de hacerse un lugar entre los demás competidores. Tras las 
conclusiones obtenidas se desarrolla el producto en cuestión, en el caso que nos ocupa 
es un avión anfibio, respondiendo a todos los requisitos previos que se han considerado 
importantes durante la primera fase.  
Con ello, se busca que la realidad del trabajo realizado se corresponda con la intención 
de la idea inicial obtenida a partir del estudio de mercado. El estudio de viabilidad 
correspondiente a este proyecto es esperanzador. Durante todas las tomas de 
decisiones se han tenido en cuenta el objetivo de abaratamiento de los costes de 
fabricación y de versatilidad del avión.  
La utilización del avión como medio de transporte es cada vez más habitual y más 
accesible a más tipo de gente, tanto para viajes familiares, de turismo, o por motivos de 
negocio. Por ello, el mercado está en auge, y a pesar de este avión tratarse de un avión 
diseñado para la lucha contra incendios, podrá ser adaptado para el uso privado de 
aerolíneas tras el reemplazo de los depósitos de agua por cómodos asientos.  
El uso más extendido de aviones anfibios provocaría un incremento del tráfico aéreo por 
lo que se deberán adaptar los recursos actuales para el control aéreo, así como las rutas 
establecidas. Aun así, políticamente sería beneficioso ya que los países estarían aún más 
comunicados entre ellos, y no solamente las zonas con más fácil acceso. Para al resto de 
la población, podría generar alguna discrepancia entre los grupos más ecologistas en un 
principio, pero como se ha comentado anteriormente, este avión representaría un 
medio de transporte rápido, respetuoso, cómodo y flexible para acceder a casi cualquier 
rincón del planeta.    
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8. Aspectos medio ambientales 
El diseño del avión de este proyecto se ha realizado teniendo en cuenta el medio 
ambiente y con el objetivo de obtener un diseño lo más ecológico posible. Para ello, se 
han elegido unos motores de Pratt&Whitney mejorados que tienen un consumo del 35% 
menos de combustible y producen el 50% menos de dióxido de carbono que los motores 
jet para tamaños de aviones similares. El menor consumo de combustible hace posible 
una disminución en costes de operación y la reducción de las emisiones de CO2 favorece 
la conservación de la capa de ozono.  
El avión del proyecto es anfibio por lo que es posible hacerlo llegar a zonas sin la 
necesidad de construcción de un aeropuerto o pista de aterrizaje. Toma ventaja de las 
zonas de lagos y pantanos para realizar el amerizaje y despegue por lo que el impacto 
medioambiental es menor en comparación con un avión de tierra convencional. La 
posibilidad de aterrizaje en el agua posibilita llegar a zonas más remotas y crear la 
sensación de fusión con la naturaleza de manera respetuosa. Un aspecto a mejorar sería 
la reducción del ruido que produce, ya que, dadas las dimensiones de la aeronave es 
necesaria la potencia de dos motores.  
Aun así, el aspecto medioambiental más destacado es el trabajo para el que ha sido 
diseñado. La lucha contra incendios lleva implícito el objetivo de preservación de la 
naturaleza. Con el diseño de aviones más efectivos y económicos se busca poner a la 
disponibilidad de todos los países los medios necesarios para una batalla de extinción de 
incendios más eficiente. Con una reducción del tiempo de quema del incendio, no sólo 
se obtiene una menor zona afectada, sino también un menor tiempo de malestar a las 
poblaciones vecinas, y menos probabilidad para que las condiciones meteorológicas 
empeoren el desempeño de las tareas de extinción. Por ello, el avión de este proyecto 
tiene un gran alcance sin carga de pago para trasladarse a la zona afectada por lejos que 
sea, y un alcance de 700 km con máxima carga de pago haciendo posible un radio de 
acción aceptable para acabar con el fuego a partir de la lámina de agua cercana.  
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9. Seguridad 
La seguridad es siempre un aspecto muy importante a tener en cuenta, pero en la 
aviación toma un papel de más importancia. Por ello, además de los sistemas 
funcionales, un avión deberá estar equipado con los sistemas de seguridad 
correspondientes según la normativa FAR 25 Subpart F Equipment. Estos sistemas tienen 
varios objetivos dentro de la seguridad. Pueden ayudar a evitar un accidente, disminuir 
los efectos en caso de que ocurra, o facilitar la búsqueda del avión e investigación del 
accidente.  
- ELT son las siglas de Emergency Locator Transmitter, que se trata de una 
radiobaliza de emergencia que permite la localización de la aeronave en caso de 
accidente. 
- Cinturón de seguridad evita que los ocupantes y pilotos choquen con los objetos 
cercanos en caso de movimientos bruscos de la aeronave.  
- Las Salidas de emergencia son imprescindibles ya que posibilitan la evacuación 
de los pasajeros y tripulación supervivientes del avión en caso de accidente. 
- Luces anticolisión, colocadas en los extremos de la aeronave permiten el 
visionado de los diferentes aviones en situaciones de poca visibilidad y poder así 
evitar accidentes. 
- El Indicador de posición del tren de aterrizaje  es un sistema de seguridad, ya 
comentado en el apartado de lucha contra incendio. Es importante tener 
desplegado el tren de aterrizaje antes de llevar a cabo la maniobra, del mismo 
modo que debe estar recogido en caso de amerizaje. En los hidroaviones de 
flotadores, tener el tren desplegado durante la maniobra de amerizaje puede 
provocar vuelco de la aeronave y posterior hundimiento.   
- Cockpit Voice Recorder (CVR) y Flight Data Recorder (FDR) son los dispositivos 
conocidos como la caja negra del avión, cuya función es el grabado de los 
sonidos de cabina y de los datos de vuelo del avión para la posterior 
investigación del accidente.  
- El Indicador de ángulo de ataque y entrada en pérdida es un sistema colocado 
en la parte anterior del morro del avión, en un lateral exterior del fuselaje. El 
conjunto tiene un dispositivo móvil libre en forma de perfil aerodinámico cuya 
posición varía en función del flujo de aire que recibe. En la parte posterior de 
dicha pieza se sitúan unos sensores que perciben la posición de la pieza e 
indican en cabina el ángulo de ataque del avión. 
El hecho de tratarse de un avión anfibio, debe cumplir con la seguridad en el ámbito 
náutico y la normativa de la FAA y EASA también contemplan las situaciones de riesgo 
para los hidroaviones. Tal como se ha comentado en el apartado de dimensionado del 
casco, 
- La normativa 14 CFR 25.751 exige una flotabilidad del 80 % más de la requerida 
para mantener a flote el avión completo en el agua además de la capacidad de 
mantenerse a flota aún con dos compartimentos inundados.  
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- Dada la alta frecuencia de vuelos en agua, el avión dispondrá de chalecos 
salvavidas. 
- Necesidad de la disposición de bote hinchable en vuelos en que se deba 
sobrevolar cualquier superficie de agua (mares, océanos, etc.). 
- Las condiciones meteorológicas para la salida de este tipo de aviones toman 
mayor importancia ya que el estado del olaje afectará a la operación de los 
anfibios en agua.  
El resto de la norma 14 CFR FAR 25 establece factores de carga y aspectos a tener en 
cuenta durante el diseño de la aeronave, que se pueden ver detalladamente en el 
Anexo. 
Por último, el uso principal del avión de este proyecto es la lucha contra incendios por lo 
que también tomarán importancia medidas de seguridad propias de esta función. Tal 
como se ha mencionado en el apartado de lucha contra incendios, las tareas de 
extinción de incendios hacen necesarias maniobras a bajas altitudes y con probabilidad 
de colisión con redes eléctricas y demás obstáculos, además de enfrentarse a ráfagas de 
aire caliente que pueden modificar la trayectoria de la aeronave sin el consentimiento 
del piloto. Es importante, por ello, la coordinación entre los equipos aéreos y los 
coordinadores de la operación contra incendio.  
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10. Aspectos temporales 
Los siguientes pasos para el desarrollo final del diseño del avión de este proyecto 
consistiría en una segunda y tercera iteración del diseño. Sería interesante realizar un 
nuevo estudio de estabilidad más exhaustivo para situar el centro de gravedad con más 
precisión. Además, realizar modificaciones en la posición del ala y estudiar los efectos en 
la estabilidad, así como volver a analizar el papel de las superficies de la cola darían un 
diseño más preciso en el que los diferentes parámetros estén en perfecta convivencia.  
Un estudio de la estabilidad hidrostática tras la nueva definición de la aeronave sería 
necesario para la comprobación del cumplimiento de las condiciones de estanqueidad y 
estabilidad establecidas por la normativa y los requerimientos iniciales. Estudiar la 
posibilidad de la simplificación de la forma del casco, pasando de una quilla parabólica a 
una recta, sería una mejora a contemplar de cara a la planificación de la construcción y 
minoración de los costes.  
Tras la definición final de la aeronave, sería interesante la comprobación del diseño a 
través del software de simulación de SOLIDWORKS Simulation, para observar los efectos 
que producen las diferentes cargas que padece la aeronave, tanto aerodinámicas, como 
la simulación de las cargas del agua en las operaciones acuáticas. Así como la utilización 
del complemento ORCA del programa RHINOCEROS, utilizado principalmente para el 
diseño de barcos y que sería de utilidad para simular la estabilidad estática y dinámica 
en el agua del hidroavión.  
Una vez finalizado y comprobado el diseño, el procedimiento a seguir sería el desarrollo 
del producto en el ámbito del márqueting. Se ha elegido un nombre para el avión del 
proyecto “Slife HGWP 4-E”, cuyo significado corresponde al nombre del avión, con las 
siglas de High Ground and Water Performances, y el nombre del modelo. La letra “E” 
representaría la función del avión “Extinguishing” para la extinción de incendios y la 
letra “T” de “Transport” para la modalidad de transporte de pasajeros.  
A modo de habilitar el avión para el transporte de pasajeros, unas modificaciones serán 
necesarias.  
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10.1. Modificaciones para avión de transporte de 
pasajeros 
La principal misión de este avión es la lucha anti incendios, y el diseño de este se ha 
centrado básicamente en ello. Aun así, tras el estudio de mercado se ha observado 
cómo se pueden aumentar los clientes interesados en este modelo de avión, ampliando 
la cartera desde organizaciones gubernamentales a empresas privadas dedicadas al 
turismo o al servicio de transporte. Para ello es necesaria la modificación del modelo 
original, aplicando pequeños cambios para posibilitar esta segunda utilización. Dichos 
cambios consistirían en primer lugar, en eliminar los depósitos de agua y de retardantes 
y substituirlos por unos asientos para los pasajeros.  
La modificación de los depósitos por pasajeros es posible sin sobrepasar el máximo peso 
en despegue de la aeronave ya que los depósitos suponen un peso de 6000 kg, a los que 
es más complicado llegar suponiendo un peso de 80 kg por persona más 20 kg de 
equipaje de mano. Para llegar a los 6000 kg de carga de pago con transporte de 
pasajeros se necesitarían 60 personas. Las dimensiones del avión no hacen posibles 
albergar estas 60 personas, por lo que la carga de pago no será un límite. 
Con las dimensiones que tiene el avión se estima que será posible la colocación de 7 filas 
de 4 asientos cada una separados por un pasillo de 30 cm, dando un total de 28 
pasajeros.  Serán necesarias también unas ventanas en la parte trasera del fuselaje, así 
como añadir puertas de entrada y de emergencia para cumplir la normativa de la FAR 
25. Dicha normativa obliga, para esta cantidad de pasajeros, disponer de una puerta de 
tipo II y una de tipo IV en cada lado del fuselaje. Las características de dichas puertas se 
muestran en el capítulo de dimensionado inicial del fuselaje.  
El modelo para la lucha antiincendios ya dispone de las de tipo IV, una de tipo II y una 
compuerta de carga de mayores dimensiones, por lo que no será necesario añadir 
ninguna salida de emergencia. Los dispositivos de seguridad necesarios se incorporarán 
del mismo modo que ciertos armarios, y zonas para el almacenaje de equipaje y 
utensilios necesarios durante el vuelo, como pueden ser vasos o platos. Al menos una 
auxiliar de vuelo sería necesaria para atender a los pasajeros y asegurarse de su confort. 
Un sistema de climatización deberá ser añadido, así como un lavabo en la parte trasera 
del avión y el sistema de iluminación de cabina.  
Otra modificación será la pintura exterior. Durante la lucha antiincendios será 
importante ver el avión en todo momento para evitar colisiones dadas las condiciones 
de vuelo visual y se utilizarán los colores amarillo, naranja y rojo. Pero en tareas de 
transporte de pasajeros, cuanto más desapercibido pase el avión, mayor será la 
aceptación de las poblaciones vecinas. Es por ello, que se utilizarán tonos blancos y 
azules, similares al cielo.  
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11. Conclusiones y recomendaciones 
Como conclusión principal que se ha extraído durante el desarrollo de este proyecto es 
que es muy importante que el proceso de diseño de un avión sea un proceso iterativo 
con varias iteraciones. Hay muchos parámetros que son dependientes de otros y que 
para el correcto funcionamiento del diseño necesitan de soluciones distintas. Es por ello 
que para obtener un buen diseño es recomendable hacer iteración en el diseño de cada 
una de las partes por separado e iteraciones de todo el conjunto de la aeronave para 
comprobar la buena convivencia entre los parámetros interdependientes, y ver que se 
ha llegado a una solución que cumple con todos los requerimientos.  
También es importante, dados los avances que proporciona la tecnología de software 
actual, la simulación del diseño preliminar para comprobar la validez del diseño inicial. 
Este método de comprobación supone una inversión de tiempo pero a la vez una 
reducción de costes a largo plazo que favorecerán un resultado final con mayores 
garantías para la realización del prototipo y las pruebas de validación.  
Tras el proyecto de diseño de una aeronave anfibia se puede entender el motivo del 
bajo número de modelos de aviones anfibios en comparación con los modelos para 
operaciones en tierra. Los hidroaviones y anfibios conllevan una complejidad añadida al 
tener que soportar las condiciones de dos medios totalmente distintos como son la 
tierra y el  agua. Además, las formas que son necesarias del fuselaje y los flotadores en 
las puntas del ala para la operación en el agua penalizan en resistencia aerodinámica, lo 
que comporta una mayor dedicación al desarrollo para llegar a un modelo eficiente. 
Aprovechando el avance en la utilización de materiales compuestos, se podría trabajar 
en el desarrollo de flotadores auxiliares retráctiles que al guardarlos no comprometieran 
la estructura del ala. En cuanto a la forma del fuselaje, se podrían realizar estudios de 
cómo afectaría a la hidrodinámica y aerodinámica la suavización de las curvas del casco, 
para así encontrar la mejor solución de compromiso.  
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